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N.º20 
Novembro /Dezembro de 2002 


Em Órbita 


Ano 2, N.º 20 24 de Dezembro de 2002, Braga — Portugal 


O boletim “Em Órbita” está disponível na Internet na página de Astronomia e Voo Espacial 


Na Capa: 17 de Outubro de 2002, um foguetão 8K82K Proton-K equipado com um estágio superior Block 
DM-2 foi lançado desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em órbita o observatório europeu INTEGRAL. 
Este lançamento teve lugar dois dias após o desastre com um lançador 114511U Soyuz-U, que teve lugar no 
Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, e do qual resultou a morte de um soldado russo. 


Errata: No parágrafo introdutório do capítulo referente aos lançamentos não tripulados do último “Em 
Orbita”, onde se lê “...até 31 de Junho” deve-se ler obviamente “...até 31 de Agosto”. 


Ed 


Devido ao atraso registado nos meses de Agosto e Setembro de 2002, o boletim “Em Órbita” é este mês 
referente aos meses de Novembro e Dezembro, com o relato dos lançamentos orbitais ocorridos em Setembro e 
Outubro. 


O relato da missão Soyuz TMA-l estará disponível no n.º 22 do “Em Órbita” a ser editado no mês de Janeiro 
de 2003, juntamente com a missão STS-113 levada a cabo pelo vaivém espacial Endeavour. 


Este mês, para além das secções habituais relacionadas com os regressos e reentradas de satélites, temos a 
segunda parte da nova secção do “Em Orbita” intitulada “Cronologia Astronáutica” da autoria de Manuel Montes, que 
tem como objectivo listar cronologicamente os acontecimentos que fazem a História da conquista do espaço. 


No presente número do “Em Orbita”: 


e World Space Congress - 2002 
e Lançamentos não tripulados 
06 de Setembro — Ariane-44L (V 154) / Intelsat-906 
10 de Setembro — H-2A/2024 (3F) / USERS; DRTS Kodama 
12 de Setembro — PSLV-C4 / MetSat-1 
15 de Setembro — Kaituozhe-1 (KT-1) / Tsinghua-2 (º) 
18 de Setembro — Atlas-2AS (AC-159) / Hispasat-1D 
25 de Setembro — 11A511FG Soyuz-FG / Progress M1-9 (ISS-9P) 
26 de Setembro — 11K65M Kosmos-3M / Nadezhda-M 
15 de Outubro — 114511U Soyuz-U / Foton-M n.º 1 
17 de Outubro — 8K82K Proton-K DM-2 / INTEGRAL 
27 de Outubro — CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-5) / 21 Yuan-2B 
Quadro de lançamentos recentes / Outros objectos catalogados 
Quadro dos lançamentos previstos para Janeiro 
Quadro dos próximos lançamentos tripulados 
Lançamentos sub-orbitais 
20 de Setembro — LGM-30 Minutman HI (GT-1806GM) 
12 de Outubro — RSM-54 SS-N-23 Skiff 
12 de Outubro — RSM-54 SS-N-23 Skiff 
12 de Outubro — RS-12M2 Topol-M (n.º 13%) 
15 de Outubro — Minutman-2 (OSP/TLV-4) 
15 de Outubro — PLV 
Quadro de lançamentos sub-orbitais 
Quadro dos próximos lançamentos sub-orbitais 
Regressos / Reentradas 
Cronologia da Astronáutica (ID), por Manuel Montes 


No próximo “Em Orbita” não percas: 


“Um número do “Em Orbita” dedicado especialmente aos Cosmódromos secretos da União Soviética, 
em mais uma prenda de Natal em exclusivo para os leitores do “Em Orbita” 
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World Space Congress - 2002 


Depois que 10 dias de sessões técnicas, exposições, conferências, e programas educacionais, o World Space Congress 
2002 (WSC-2002) terminou a 19 Outubro. Sendo a maior exposição técnica e científica jamais realizada sobre a 
Astronáutica e Espaço, o (Congresso, que 
somente se realiza uma vez em cada década, foi 
um tremendo sucesso baseado na colaboração, 
troca de informação e afluência de público. 


IHE: COS PHA 


HOUSTOM - TEHAS USA - OCTOBER - 2807 O WSC-2002 contou com a realização 
de numerosos eventos e actividades designadas 


para atingir determinados objectivos. Mais de 15.000 pessoas participaram num sem número de componentes do 
Congresso, incluindo sessões técnicas e científicas, e diversos eventos associados ao Congresso. 





No centro do evento estava a 34º Assembleia do Comité em Pesquisa Espacial (Scientific Assembly of the 
Committee on Space Research - COSPAR), o 53º Congresso Internacional da Federação Astronáutica Internacional 
(International Astronautical Federation - IAF), a Academia Internacional de Astronáutica (International Academy of 
Astronautics - IAA), o Instituto Internacional de Direito Espacial (International Institute of Space Law - SL) e a 
Exposição Internacional de Comércio (International Trade Exhibition). 


Cerca de 3.000 delegados da COSPAR, IAF e de outras organizações, participaram no WSC-2002 e nos seus 
numerosos eventos. Muitos peritos expuseram os avanços em diversas áreas de tecnologia de ponta, engenharia e 
pesquisa tecnológica, em mais de 450 sessões técnicas levadas a cabo pela COSPAR e pela IAF. Os tópicos dessas 
exposições variaram desde a ciência, tecnologia, infra-estruturas, missões e exploração, comércio e aplicações, factores 
legais e políticos, educação e História. 


O WSC-2002 permitiu a realização de importantes discussões entre cientistas e engenheiros. Este diálogo 
crítico e colaboração entre a comunidade espacial, deverá ser repercutida em diversas aplicações nas sociedades do 
futuro. As diversas discussões abriram o caminho para novos eventos, tais como o 54º Congresso Internacional da 
Astronáutica a ter lugar entre 29 de Setembro e 3 de Outubro de 2003 (www.iac2003.0rg) em Bremen, Alemanha, e a 
35º Assembleia da COSPAR a ter lugar em Julho de 2004 em Paris. 


Um evento que decorreu associado ao WSC-2002 foi a Space Ops 2002 Conference, que reuniu participantes 
de todo o mundo que discutiram sobre a aplicação, métodos, princípios e ferramentas para as diversas entidades 
envolvidas nas missões espaciais, bem como os sistemas de dados terrestres. Um tema que emergiu da conferência foi a 
importância do desenvolvimento de sistemas standard que encoraje as diversas nações a trabalharem em conjunto e a 
partilharem recursos. A próxima Space Ops Conference será levada a cabo pela Agência Espacial do Canadá em Junho 
de 2001, em Montreal. 


Outros eventos associados ao WSC-2002: 


e UN/IAF Workshop 

e  UN/IAA Workshop 

e JAA Academy Day and Joint Meeting 

e IISL International Space Law Moot Court Finals 

e International Space Station Utilization - The Micorgravity Environment 
e Japan Forum—sSatellite Communications Colloquium 

e Space Architecture Symposium 

e Space Generation Summit 

e Space and Education Workshop on Workforce Development. 


A International Trade Exhibition envolveu um total de 3.150 expositores representando 350 empresas e 
organizações, sendo a maior exposição jamais realizada para a industria espacial. A exposição ocupou uma área de 32,5 
Km2 com pavilhões que contaram com a presença do Japão, Reino Unido, Índia, China, Alemanha, Itália, Áustria, 
Suécia, Holanda, França e Polónia, entre outros, tendo ainda representantes da industria do Canadá e Estados Unidos, 
atranndo mais de 7.000 pessoas durante as sessões públicas. A exposição também contou com a maior presença da 
NASA até então, estando representados todos os centros espaciais da agência norte-americana. 


Mais de 9.000 estudantes, professores e jovens profissionais provenientes de mais de 30 países, participaram 
em 14 eventos suportados por mais de 350 voluntários. Os programas de educação pré-universitária foram formulados 
por forma a estimularem o interesse das crianças pela Matemática, Ciência e Tecnologia em geral, bem como para 
equipar os educadores com as ferramentas que necessitam para desenvolver e aumentar o seu currículo que irá 
influenciar positivamente todos os estudantes no mundo. Os pontos altos passaram pelo concurso Mars Rover, pelo 
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“Space Rocks! Kids Festival”, pelas demonstrações de robótica do FIRST/BEST, e pela exposição FIRST LEGOR 
League. O concurso Mars Rover contou com mais de 40 participantes que apresentaram modelos de veículos marcianos 
construídos por estudantes de escolas primárias e básicas. O festival contou também com sessões de ensino Interactivo e 
a presença de astronautas em sessões de autógrafos. 


O primeiro encontro Space Policy Summit, levado a cabo pelo James A. Baker III Institute for Public Policy, 
da Universidade de Rice, entre os dias 10 e 12 de Outubro, também decorreu pela ocasião do WSC-2002. Este fórum, 
ao qual só tinham acesso convidados do próprio encontro, ofereceu uma valiosa oportunidade de discussão entre 39 
representantes internacionais, que focaram três aspectos importantes: actividades no âmbito do comercio espacial, 
exploração espacial civil e aplicações espaciais. Os participantes identificaram políticas chave e iniciativas destinadas a 
trazer benefícios para a Humanidade a partir da exploração espacial, enquanto procuraram formas de eliminar os 
obstáculos que inibem o aproveitamento total desses benefícios. As conclusões que saíram deste encontro realçam a 
importância da cooperação no espaço como forma de expandir as relações entre as nações; a necessidade de fazer com 
que o público esteja mais consciente dos benefícios que provêm das actividades espaciais; e a capacidade que as 
actividades espaciais possuem para inspirar os jovens no estudo das ciências exactas, trazendo assim grandes benefícios 
para o futuro. 


Gentilmente cedido por Megan E. Scheidt (American Institute for Aeronautics and Astronautics) 


Lançamentos não tripulados 
Setembro de 2002 


Em Setembro registaram-se 6 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita sete satélites. Uma tentativa de lançar um 
satélite a partir do Centro Espacial de Taiyuan, falhou. Desde 1957 e tendo em conta que até 30 de Setembro foram 
realizados 4.232 lançamentos orbitais, 363 lançamentos foram registados neste mês, o que corresponde a 8,578% do 
total. É no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (409 lançamentos que correspondem a 
9,664% do total) e o mês de Janeiro é o mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (260 lançamentos que 
correspondem a 6,144% do total). 


O mês de Setembro assistiu também ao primeiro fracasso desde Setembro de 2001. Este foi o 314º lançamento 
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6 de Setembro -— Ariane-44L (V154) / Intelsat-906 


O primeiro lançamento orbital registado no mês de Setembro foi levado a cabo pela Arianespace com a colocação em 
órbita do satélite Intelsat-)06 por um foguetão Ariane 44L. O lançamento ocorreu desde a plataforma ELA-2 do 
Complexo Espacial de Kourou, na Guiana Francesa, América do Sul. 


O Intelsat-9006 chegou à Guiana Francesa no dia 8 de 
Agosto, sendo transportado por um avião Antonov An-124 até ao 
Aeroporto Internacional Rochambeau, em Cayenne. O Intelsat-906, 
que foi o 22º satélite da Intelsat a ser colocado em órbita por um 
foguetão Ariane, foi transportado no interior de um contento térmico 
capaz de controlar as condições de temperatura e humidade no seu 
interior. Após ser retirado do interior do avião de transporte, o 
satélite foi transferido para o edifício de preparação das cargas Sl do 
Ariane situado em Kourou. 


O satélite de comunicações Intelsat-906 foi concebido pela 
Space Systems / Loral para fornecer serviços de telefonia, Internet e 
de retransmissão para a Europa, Ásia, Austrália e África. Colocado 
sobre o Oceano Índico a 64,15º longitude Este na órbita 
geossíncrona, o Intelsat-906 utiliza os seus 72 repetidores em banda- 
C e 22 repetidores em banda-Ku para levar a cabo a sua tarefa, tendo 
a capacidade de captar e transmitir a informação de diferentes locais 
e de diferentes bandas de operação. A vida útil do Intelsat-906, que é 
baseado no modelo Loral FS1300 está estimada em 13ranos. Este 
satélite irá substituir o Intelsat-804 (25110 1997-083AJ% que será 
transferido para uma nova localização a 176º longitude Este por 
forma a servir o Oceano Pacífico. 


No lançamento o satélite tinha um peso de 4.713 Kg e em 
órbita tem uma envergadura de 30,5 metros com os dois painéis 
solares abertos e capazes de produzir 10K watts de energia. 


O satélite Intelsat-9006 durante uma O lançador Ariane foi transportado para a plataforma de 
verificação no interior do edifício SI em | lançamento a partir do edifício de montagem no dia 23 de Agosto. O 
Kourou no dia 9 de Agosto de 2002. | Ariane-4 foi literalmente rebocado desde o edifício de montagem até 
Imagem: Arianespace. à plataforma ELA-2, onde a plataforma móvel foi fixada. De seguida 
procedeu-se à colocação da torre umbilical e à deslocação da torre de 
serviço que cobriu por completo o Ariane, providenciando assim um ambiente limpo para a Instalação da carga no topo 
do lançador. A instalação do Intelsat-906 no seu lançador foi levada a cabo no dia 30 de Agosto. 





A luz verde para o lançamento da missão V154 foi dada no dia 3 de Setembro após a verificação da prontidão 
de todos os sistemas do Ariane, da sua carga, da infra-estrutura de lançamento e das estações de rasteio a ser utilizadas 
na missão. 


Esta foi a 155º missão de um lançador Ariane, o 114º voo de um Ariane 4, a 74º missão consecutiva com 
sucesso para a família Ariane 4 desde 1995 e a 38º missão de um Ariane 44L. 


V149 |Ariane 44L (4110) 29-03-2002 JCSat-8 (02-0154/27399); Astra-3A (02-015B/277400) 





"O satélite Intelsat-804 foi colocado em órbita a 22 de Dezembro de 1997 (0016UTC), por um foguetão Ariane-42L 
(V104) a partir do Complexo de lançamento ELA no Centro Espacial de Kourou, Guiana Francesa. 
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O Ariane 44L tem um peso de 470.000Kg, um comprimento de 58,4 metros e um diâmetro de 3,8 metros. E 
capaz de colocar uma carga de 4.250Kg numa órbita de transferência para a órbita geostacionária a 36.000Km de 
altitude. O primeiro lançamento desta versão, 44L, teve lugar a 5 de Junho de 1989 quando na missão V31 colocou em 
órbita os satélites Superbird A (20040 1989-0414) e DFS Kopemicus-1 (20041 1989-041B). Já foram lançados 36 
Ariane 44L, dos quais somente um falhou a 20 de Fevereiro de 1990 na missão V36 não colocando em órbita os 
satélites BS-2X e Superbird-B. Assim, o Ariane 44L tem uma taxa de sucesso de 97,22%. 


O primeiro estágio L-220 Ariane 4-1 tem um peso bruto de 243.575Kg e um peso de 17.515Kg sem 
combustível. Os seus quatro motores Viking-2B (cada um com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 776Kg, 
um diâmetro de 1,0 metros e um comprimento de 2,9 metros) desenvolvem uma força de 309.400Kgf no vácuo, tendo 
(Ta) de 205s e um impulso específico (les) de 278s. O motor Viking-2B utiliza como combustível N,504, e UDMH 
(impulso específico ao nível do mar — les-nm — de 248s). Tem uma envergadura de 8,3 metros, um comprimento de 
23,6 metros e um diâmetro de 3,8 metros. 


Os quatro propulsores laterais a combustível líquido L-36 Ariane-4L têm um peso bruto cada um de 43.772Kg 
e um peso de 4.493Kg sem combustível. Cada propulsor está equipado com um único motor Viking-5C (com uma 
câmara de combustão, tendo uma massa de 776Kg, um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 2,9 metros) que 
desenvolve uma força de 76.683Kgf no vácuo, tendo um tempo de queima (Tg) de 142s e um impulso específico (les) 
de 278s. O motor Viking-5C utiliza como combustível N,04 e UDMH (impulso específico ao nível do mar — Tes-nm — 
de 248s). Têm uma envergadura de 2,2 metros, um comprimento de 19,0 metros e um diâmetro de 2,2 metros. 


O segundo estágio L-33B Ariane 2-2 tem um peso bruto de 37.130Kg e um peso de 3.625Kg sem combustível. 
O seu único motor Viking-4B (cada com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 850Kg, um diâmetro de 2,6 
metros e um comprimento de 3,5 metros) desenvolve uma força de 82.087Kgf no vácuo, tendo um tempo de queima 
(Tg) de 125s e um impulso específico (les) de 296s. O motor Viking-4B também utiliza como combustível N,O, e 
UDMH (impulso específico ao nível do mar — lJes-nm — de 210s). Tem uma envergadura de 2,6 metros, um 
comprimento de 11,5 metros e um diâmetro de 2,6 metros. 


O terceiro estágio H-10+ Ariane 4-3 tem um peso bruto de 12.310Kg e um peso de 1.570Kg sem combustível. 
O seu único motor HM7-B (cada com uma câmara de combustão, tendo uma massa de 155Kg, um diâmetro de 2,7 
metros e um comprimento de 2,0 metros) desenvolve uma força de 6.394Kgf no vácuo, tendo um tempo de queima (Tg) 
de 759s e um impulso específico (les) de 446s. O motor HM7-B utiliza como combustível LOX e LH, (impulso 
específico ao nível do mar — Ies-nm — de 310s). Tem uma envergadura de 2,7 metros, um comprimento de 11,9 metros e 
um diâmetro de 2,7 metros. 


Esta série de três imagens mostra três fases distintas da viagem entre o edifício de integração e montagem e a 
plataforma ELA-2. A primeira imagem à esquerda mostra o penúltimo Ariane-4 a sair do edifício de integração e 
montagem sobre a plataforma móvel de lançamento (imagem central). A última imagem mostra já o lançador na 
plataforma ELA-2 com os mastros umbilicais colocados. Imagens: Arianespace. 
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Após esta missão somente restam dois lançadores Ariane 4 para serem utilizados. 


A contagem decrescente final para o lançamento da missão V 154 iniciou-se às 1814UTC do dia 5 de Setembro 
e às O109UTC do dia 6 procedeu-se à recolha da torre de serviço do Complexo ELA-2 


O início do abastecimento do terceiro estágio do lançador com oxigénio e hidrogénio líquidos deu-se às 
0309UTC e os sistemas de radar, telecomando e telemetria foram activados às 0539UTC. De recordar que os dois 
primeiros estágios do Ariane-4 utilizam combustíveis armazenáveis que foram introduzidos no foguetão alguns dias 
antes do lançamento. 


A T-6m (0638UTC) dava-se inicio à sequência sincronizada de lançamento. A partir desta altura a contagem 
decrescente é controlada por computador e decorre de forma automática. Dois computadores principais controlam as 
acções sendo um dos aparelhos é responsável pelo processamento dos fluídos e propolentes a bordo do Ariane e o outro 
controla a preparação dos sistemas eléctricos que iniciam o programa de voo, a activação dos sistemas de orientação dos 
motores e a transferência de energia das fontes externas para as baterias do lançador. 


Às 0640UTC (T-4m) a equipa de controlo encontrava-se a monitorizar o enchimento final dos depósitos de 
oxigénio e hidrogénio líquidos do terceiro estágio do Ariane. Isto acontece devido ao facto de que tanto o oxigénio 
como o hidrogénio líquido vão-se evaporando naturalmente o que leva à necessidade de se reabastecer constantemente 
os depósitos criogénicos. A pressurização do depósito de oxigénio líquido deu-se às 0642UTC (T-2m) e no minuto 
seguinte o equipamento a bordo do Ariane iniciava a utilização das suas baterias internas para o fornecimento de 
energia. 


A T-9s (0644UTC) era libertada a plataforma inercial do lançador e a T-5s (0644UTC) deu-se a recolha dos 
dois braços que fornecem os combustíveis criogénicos e a ignição dá-se às 0644UTC (T=0) e nos 2,8s seguintes os 
computadores verificaram a performance dos motores do primeiro estágio antes de entrarem em ignição os quatro 
propulsores laterais de combustível líquido, o que acaba por acontecer a T+4,2s. Os dispositivos que seguravam o 
foguetão à plataforma ELA-2 são abertos entre T+4,4s e T+4,6s. O lançador rapidamente se afastou da plataforma de 
lançamento e a T+30s o Ariane já se havia colocado numa 
trajectória em direcção a Este sobre o Oceano Atlântico. 


A T+2m33s (0646UTC) foi concluída a separação 
dos quatro propulsores líquidos que auxiliaram os quatro 
motores do primeiro estágio na fase inicial do voo. Os 
propulsores acabaram por cair no Oceano Atlântico enquanto 
os motores do primeiro estágio continuavam a sua queima. A 
T+3m (0647UTC) o veículo atingia uma altitude de 62,9Km 
e viajava a uma velocidade de 2,2Km/s. 


A T+3m32s (0647UTC) deu-se a separação do 
primeiro estágio após o fim da queima dos seus motores. A 
ignição do segundo estágio tem lugar 10s mais tarde. A 
T+4m (0648UTC) o veículo atingia uma altitude de 105Km 
e viajava a uma velocidade de 3,3Km/s. A T+4m24s 
(0648UTC) separou-se a ogiva de protecção do Intelsat-906, 
agora desnecessária. A ogiva de protecção utilizada no 
Ariane-4 é fabricada pela empresa suíça Contraves. Neste 
lançamento a ogiva tinha um comprimento de 10,6 metros. 


A T+5m (0649UTC) o veículo atingia uma altitude 
de 141Km e viajava a uma velocidade de 4,4Km/s, 
alterando-se estes valores (aos T+5m30s) para: altitude de 
158Km e velocidade 5,2Km/s. A separação do segundo 
estágio ocorre às 0649UTC (T+5m52s) e a ignição do 
estágio criogénico ocorre logo depois. 


A estação de rasteio localizada no Natal, Brasil, 
começa a captar os sinais do Ariane a T+/m (O65S1IUTC), 
com o lançador a uma altitude de 204Km e viajando a uma 
velocidade de 5,6Km/s. As 0644UTC tinha lugar o lançamento da 


missão V154 que colocaria em órbita o satélite 
Aos T+9m45s o Ariane-4 encontrava-se a uma d a 
e comunicações  Intelsat-)006. Imagem: 


altitude de 232Km e viajava a uma velocidade de 6,2 Km/s. 
Nesta fase do voo o lançador tira partido das leis da Física 
ganhando energia cinética ao perder energia potencial 





Arianespace. 
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quando perde altitude (aos T+10m30s a velocidade era de 6,4Km/s e a altitude a que se encontrava era de 230,7Km). 


A estação de rasteio localizada na Ilha de Ascensão, Oceano Atlântico, começa a captar os sinais do Ariane a 
T+12m35s (0656UTC), com o Ariane-4 a uma altitude de 212Km e viajando a uma velocidade de 7,1 Km/s. 


O lançador atinge o ponto mais baixo na sua manobra para ganhar velocidade às O0700UTC (T+16mM30s), 
atingindo os 180Km de altitude a uma velocidade de 8,6 Km/s. A estação de rasteio localizada em Libreville, África, 
começa a captar os sinais do Ariane a T+18m (0702UTC), com o Ariane-4 a uma altitude de 218Km e viajando a uma 
velocidade de 9,3 Km/s. 


A confirmação do fim da queima do terceiro estágio dá-se às 0703UTC (T+19m) tendo-se atingido a órbita 
terrestre. De seguida o último estágio do Ariane iniciou uma série de manobras por forma a orientar o Intelsat antes da 
sua separação que acaba por ocorrer às 0705UTC (T+21m3s). O Intelsat-906 foi colocado numa órbita de transferência 
para a órbita geossíncrona com os seguintes parâmetros: apogeu 35.929Km (previa-se atingir um apogeu de 
35.943Km), perigeu 199,7Km (previa-se atingir um perigeu de 199,8Km) e inclinação de 6,995º em relação ao equador 
terrestre (previa-se atingir uma Inclinação de '7,00º). Utilizando os seus sistemas de propulsão elevou-se posteriormente 
para uma órbita geossíncrona a 35.887 Km de altitude. 


Desig. Int. Data Lançamento Veículo Lançador Local Lançamento 
Intelsat-901 | 2001-0244 | 26824 09-Jun-01 Ariane 44L (V 141) CSG, Kourou ELA-2 
Intelsat-902 | 2001-039A | 26900 30-Ago-01 Ariane 44L (V143) CSG, Kourou ELA-2 


Intelsat-904 | 2002-007A | 27380 23-Fev-02 Ariane 44L (V 148) CSG, Kourou ELA-2 


Intelsat-903 | 2002-0164 | 27403 30-Mar-02 8K82K Proton-K DMS3 (406-01)| GIK-5 Baikonur, LC81-23 
Intelsat-905 | 2002-027A | 27438 02-Jun-02 Ariane 44L (V 152) CSG, Kourou ELA-2 
Intelsat-906 | 2002-0414 | 27513 06-09-2002 Ariane 44L (V 154) CSG, Kourou ELA-2 





O Intelsat-906 recebeu a Designação Internacional 2002-0414 e o número de catálogo orbital 27513. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 





V154 Ariane-44L / Intelsat-906 
Variação da altitude e da velocidade com T+ (m:s) 
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Este gráfico é representativo das alterações verificadas a nível de altitude no decorrer dos primeiros 20 minutos 
de voo da missão V154. A perda de altitude registada entre T+10m30s e T+16m30s é bem visível com o consequente 
aumento da velocidade. 
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10 de Setembro — H-2A 2024 (3F) /USERS; DRTS Kodama 


Sendo inicialmente prevista para ter lugar no mês de Agosto, a primeira missão operacional do lançador japonês H-2A 
teve lugar no dia 10 de Setembro com o lançamento da missão 3F que colocou em órbita os satélites USERS e DRTS, 
posteriormente rebaptizado com a designação Kodama. 


O desenvolvimento do lançador H-2A surgiu após os maus resultados 
obtidos com o lançador H-2 que resultaram na perda de vários satélites nas suas 
missões finais. 


O H-2A na sua versão 2024, é um lançador a quatro estágios auxiliados 
por uma série de propulsores laterais de combustível sólido e de ignição 
sequencial. Basicamente esta é uma versão de baixo custo desenvolvida para o 
mercado comercial, na qual os dois propulsores sólidos SRB-A podem ser 
auxiliados por quatro propulsores sólidos mais pequenos denominados SSB. 
Assim, o H-2A tem a capacidade de colocar 11.730 Kg numa órbita baixa de 
300 Km de altitude e com uma inclinação orbital de 30,4º em relação ao 
equador terrestre, ou então pode colocar 5.000 Kg numa órbita de transferência 
para a órbita geossíncrona. No lançamento é capaz de desenvolver 477.000 Kgf, 
tendo uma massa total de 289.000 Kg. O seu diâmetro é de 4,0 metros e o seu 
comprimento atinge os 49,0 metros. 


Cada SRB-A (Solid Rocket Boosters-A), por muitos considerado como 
o estágio O, tem um peso bruto de 76.400 Kg, pesando 10.400 Kg sem 
combustível. Cada propulsor tem um diâmetro de 2,5 metros, um comprimento 
de 15,2 metros e desenvolve 230.000 Kgf no lançamento, com um les de 280 s 
(vácuo), um les-nm de 230 s e um Tg 101 s. 


Por seu lado cada SSB (Solid Strap-on Boosters) tem um peso bruto de 
15.200 Kg, pesando 2.100 Kg sem combustível. Cada propulsor tem um 
diâmetro de 1,0 metro, um comprimento de 14,9 metros e desenvolve 63.900 
Kgf no lançamento, com um les de 283 s (vácuo) e um Tq 60 s. Estes 
propulsores constituem o terceiro (dois propulsores) e quarto estágio (restantes 
dois SSB) na fase de lançamento. Cada SSB está equipado com um motor 
Castor-4AXL também designado por TX-780XL e é desenvolvido pela Thiokol. 
O Castor-4AXL tem um peso bruto de 14.851 Kg, pesando 1.723 Kg sem 
O terceiro H-2A é lançado para | combustível. Desenvolve 61.164 Kgf no lançamento, com um les de 269 s 


o espaço, colocando em órbita (vácuo) e um Tg 60 s. 


os satélites USERS e Kodama O terceiro estágio do H-2A (H-2A-1) tem um peso bruto de 113.600 
(DRTS), no dia 10 de Setembro Kg, pesando 13.600 Kg sem combustível. Tem um diâmetro de 4,0 metros, um 


| de 2002. Imagem: NASDA. | comprimento de 37,2 metros e desenvolve 112.000 Kgf no lançamento, com um 


les de 440 s (vácuo), um les-nm de 338 s e um Tq 390 s. Está equipado com um 
motor LE-7A, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome LOX e LH,. O LE-7A pode variar a sua potência em 72%. 








Finalmente o quarto estágio do H-2A (H-2A-2) tem um peso bruto de 19.600 Kg, pesando 3.000 Kg sem 
combustível. Tem um diâmetro de 4,0 metros, um comprimento de 9,2 metros e desenvolve 14.000 Kgf no lançamento, 
com um les de 447 s e um Tq 534 s. Está equipado com um motor LE-5B, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome 
LOX e LH». 


Veículo lançador | Data de Lançamento Satélites 
(UTC) 


H-2A 2024 29-08-2001 7:00:00 LRE(26898 01-038A); VEP-1 (26899 01-038B) 


DASH (27368 01-003B); VEP-3 (27369 01-003€) 
DRTS Kodama (24516 02-042B) 


O satélite USERS (Unmanned Space Experiment Recovery System) foi desenvolvido pelo Instituto USEF 
(Institute dor Unmanned Space Experiement Free Flyer) em conjunto com o Ministério japonês para a Economia, 
Comércio e Industria e com a organização NEDO (New Energy and Industrial Technology Development Organization). 





O USERS teve como principais objectivos o desenvolvimento e teste da tecnologia de reentrada atmosférica 
através do módulo autónomo REM (REentry Module), planeado para ficar um pouco mais de oito meses em operação 
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autónoma em órbita terrestre. Durante a sua permanência em órbita o REM levará a cabo experiências de crescimento 
de cristais de materiais super-condutivos a altas temperaturas na influencia de um ambiente de micro-gravidade, por 
forma a se poder estudar o mecanismo de formação e crescimento desses cristais necessário para a sua produção na 
Terra. Finalmente também se pretendeu verificar as funções da tecnologia comercial e de diversos produtos no 
ambiente espacial, tendo em vista a sua futura aplicação em diversos sistemas espaciais. 


Com um peso total de 1.726 kg, o 
USERS era composto por duas partes principais: 
o SEM (SErvice Module), com um peso de 800 
Kg, e o REM, com um peso de 926 Kg. O SEM 
foi construído pela Mitsubishi Electric, enquanto 
que o REM foi construído IHI Aerospace 
(Ishikawajima-Harima Heavy Industries Co,, 
Ltd.). Por seu lado, o REM é ainda composto por 
dois módulos: PM (Propulsion Module) e REV 
(REcovery Vehicle). O módulo REM, mais 
propriamente o VER, deverá ser recuperado em 
Agosto de 2003. 


O DRTS (Data Relay Test Satellite) foi 
o segundo satélite lançado a bordo do H-2A. Este 
satélite também é designado como DRTS-W 


(West) e fazia parte de um grupo de dois satélites 
| Representação artística da separação do módulo REM do | experimentais de comunicações em tudo 


módulo SEM do satélite USERS. Imagem: NASDA semelhantes ao sistema TDRS americano. Porém, 
























o desenvolvimento do segundo veículo, o DRTS-E (East) foi 
cancelado em Agosto de 2001 pela Comissão de Actividades 
Espaciais do Japão e a NASDA decidiu atribuir ao DRTS-W a 
designação DRT'S. 


Os principais objectivos do DRTS foram o teste e 
verificação de receptores avançados constituídos por duas antenas: 
uma antena de comunicação avançada entre satélites e um sistema 
avançado de detecção e aquisição de sinais de alta-performance. O 
DRTS estabelece assim uma tecnologia comum para um modelo de 
satélite geostacionário, estabilizado fisicamente nos seus três eixos 
de orientação, que irá sem dúvida, segundo a NASDA, reduzir o 
tempo necessário para o desenvolvimento dos veículos, melhorando 
o rácio que se pode estabelecer entre a carga do satélite e o peso do 
modelo a utilizar para o próprio satélite. 


Um outro objectivo do DRTS foi a 
realização de testes de comunicação de acordo 
com os requerimentos do satélite no que diz 
respeito às comunicações de alto nível e à 
transmissão de dados em ordem a estabelecer a 
tecnologia que no futuro irá operar nos satélites 
que partirão dos princípios aplicados no DRTS. 


No lançamento o DRTS tinha um peso 
de 2.800 Kg, sendo o seu peso em órbita, no 
Início da sua vida activa de sete anos, de 1.500 
Kg. O satélite tem uma estrutura cúbica com 
um comprimento de 2,2 metros, uma altura de 
2,4 metros e uma largura de 2,2 metros. Está 
equipado com dois painéis solares de 2,4 
metros de comprimento cada, fazendo com que 
o DRTS tenha uma envergadura de 77,3 metros. 


| Representação artística do satélite DRTS em órbita terrestre. | Em Fevereiro de 2002, o chamado PFT 


Imagem: NASDA. (Proto Flight Test) foi concluído no Centro 
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Espacial de Tsukuba, antes de se procederam ao testes de validação que antecederam o envio do satélite para 
Tanegashima. No dia 2 de Maio, o DRTS foi transportado de barco até ao porto Nishinoomote na Ilha de Tanegashima 
e posteriormente por terra para o edifício STAB n.º 2 (Spacecraft Test and Assembly Building n.º 2) do Centro Espacial 
de Tanegashima. Neste edifício o satélite foi submetido aos preparativos finais para o lançamento. 


No dia 29 de Julho foi colocado no edifício de integração e montagem do Centro de Lançamento Yoshinubo, o 
primeiro estágio do foguetão H-2A. O segundo estágio foi colocado sobre o primeiro no dia 30 de Julho, seguido a 31 
de Julho e a 1 de Agosto pela colocação dos dois propulsores SRB-A. A montagem dos quatro SSB procedeu-se nos 
dias seguintes. A 26 de Agosto o lançador foi transportado para a plataforma de lançamento por forma a se proceder a 
um ensaio geral das actividades a decorrer no dia do lançamento. Este ensaio passou pelo abastecimento do veículo com 
os combustíveis criogénicos. Após a conclusão dos testes o H-2A transportado de novo para o edifício de montagem. 


A integração final do lançador procedeu-se no dia 2 de Setembro com a colocação da ogiva que albergava os 
dois satélites no topo do H-2A. No dia 5 de Setembro uma revisão técnica final deu luz verde para o lançamento do 
terceiro H-2A. As inspecções finais ao veículo e à sua carga tiveram lugar a 6 de Setembro e no dia 8 foram instalados 
os dispositivos pirotécnicos. O complexo de lançamento e todos os sistemas mecânicos associados à missão foram 
revistos e Inspeccionados neste dia. 


O transporte final do H-2A para a plataforma de lançamento deu-se no dia 9 de Setembro, 12 horas antes da 
hora de ignição. O abastecimento dos estágios criogénicos foi concluída às 0210UTC do dia 10 de Setembro, sendo 
mantido um abastecimento constante devido à natureza do combustível e oxidante. 


Às 0815UTC (T-5m) os controladores da missão levaram a cabo uma verificação de todos os sistemas e das 
estações de rasteio que acompanhariam o lançador nos minutos iniciais de voo e às 0817UTC (T-2m30s) o lançador 
começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. No entanto o lançamento viu-se ameaço no 
início do dia devido aos dados irregulares que eram enviados desde o DRTS e que por momentos ameaçaram o 
lançamento. Porém, tudo ficou resolvido a tempo e as actividades puderam prosseguir. 


A ignição do motor principal do primeiro estágio criogénico e dos SRB-A deu-se às 0820UTC (T=0s) e a 
T+10Os dava-se a ignição dos dois primeiros SSB, tendo funcionado por mais 60s. Os dois restantes SSB entraram em 
ignição aos T+Iml6s (0821UTC) e terminaram a sua queima aos T+Im40s. O final da queima dos SRB-A dava-se aos 
T+1Im4o0s e a sua separação ocorria às 0822UTC (T+Im50s). A separação do primeiro par de SSB ocorreu às 0822UTC 
(T+Im51s) e o final da queima do segundo par acorria aos T+2m16s, ocorrendo a sua separação aos T+2m24s. 


A parte superior da ogiva de protecção dos dois satélites a bordo do H-2A separava-se aos T+4mlOs e aos 
T+6m28s dava-se o final da queima do primeiro estágio com a separação a ter lugar aos T+6m36s. O segundo estágio 
entrava na primeira das suas duas em ignições a T+6m42s com uma queima que duraria um pouco mais de 6 minutos 
até aos T+1]2m58s, atingindo-se a órbita terrestre. A separação do USERS ocorria aos T+1]3m48s, seguido aos 
T+16ml8s pela separação da parte inferior da ogiva de protecção para permitir a separação do DRTS. Porém, antes, o 
segundo estágio ainda executou mais uma queima por forma a colocar o satélite numa órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona. A Segunda ignição do H-2A-2 iniciava-se a T+26mI'/s e terminava aos T+28m42s. A separação do 
DRTS Kodama tinha lugar aos T+29ml18s. 


O DRTS ficou colocado numa órbita com um apogeu de 36.206 Km e um perigeu de 450 Km, utilizando o seu 
motor principal para elevar o perigeu em manobras posteriores. Porém, no dia 15 de Setembro a NASDA anunciava que 
o DRTS teve de recorrer aos seus pequenos motores de manobra para conseguir atingir a órbita geossíncrona após 
consumir todo o combustível no seu tanque principal. Os motores foram accionados por quase 30 minutos e elevaram a 
órbita do satélite em 4.000 Km. 


O USERS recebeu a Designação Internacional 2002-0424 e o número de catálogo orbital 27515. Por seu lado, 
o DRTS Kodama recebeu a Designação Internacional 2002-042B e o número de catálogo orbital 27516. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


12 de Setembro —- PSLV-C4 / MeitSat-1 


O primeiro satélite artificial indiano foi colocado em órbita no dia 19 de Abril de 1975 (0740UTC) por um foguetão 
11K65M Kosmos-3M (53731-279) a partir do Cosmódromo GTsP4 Kapustin Yar. Denominado Aryabhata (07752 
1975-0334), iniciou o caminho da Índia na tecnologia espacial. Após o lançamento do seu segundo satélitedem 7 de 
Junho de 1979, a Índia encontrava-se pronta a realizar o primeiro lançamento do seu próprio foguetão, o SLV (Satellite 
Launch Vehicle). No entanto nem tudo correu no primeiro lançamento, e o SLV-3-El não conseguiu colocar em órbita 


? O segundo satélite indiano foi o Bhaskara-1 (11392 1979-0514) colocado em órbita por um foguetão 11K65M 


Kosmos-3M (65055-109) a partir do Complexo LC 107 do Cosmódromo GTsP4 Kapustin Yar, no dia 7 de Junho de 
1979 (1030UTC). 


Em Órbita - n.2º20 /Novembro - Dezembro de 2002 10 


(1979-F03) o satélite Rohini RS-1A. A Índia teria de esperar quase um ano até conseguir colocar autonomamente um 
satélite artificial. A 18 de Julho de 1980 (0231UTC) dava-se o lançamento do SLV-3-E2 a partir do Centro Espacial de 
Sriharikota Isl., colocando em órbita o satélite Rohini RS-1 (11899 1980-0624). 


Desde então já foram colocados em órbita quase duas dezenas de satélites por lançadores indianos, e a India 
conseguiu desenvolver diversos veículos capazes de colocar satélites nos mais diversos tipos de órbitas. 


Assim, no dia 12 de Setembro de 2002 a Índia levou a cabo o 43º lançamento orbital do ano ao colocar em 
órbita o seu primeiro satélite meteorológico, o MetSat-1. O lançamento foi levado às 1024UTC cabo por um foguetão 
PSLV (n.º de série C4) a partir do recém rebaptizado Centro Espacial Satish Dhawan - SHAR, Sriharikota Isl, situado a 
100 Km da cidade de Madras. 


O PSLV (Polar Satellite Launch Vehicle), na sua configuração 
actual, tem uma altura de 44,4 metros, um diâmetro de 2,8 metros e um peso 
de 295.000 Kg, sendo composto por quatro estágios que usam propulsão 
sólida e líquida de forma alternada. O PSLV é capaz de colocar 3.700 Kg 
numa órbita terrestre baixa a 200 Km de altitude com uma inclinação de 
49,5 º em relação ao equador terrestre ou então 800 Kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossíncrona. 


O primeiro estágio é um dos maiores sistemas de propulsão sólida 
existentes no mundo, transportando 138.000 Kg de HTPB (Hydroxyl 
Terminated Poly Butadiene) como propolente base. Tem um peso bruto de 
168.200 Kg e desenvolve uma força de 495.590 Kgf no lançamento, tendo 
um les de 269 s (les-nm de 237 s) e um Tg de 105 s. O seu comprimento 
total é de 20,3 metros e o seu diâmetro é de 2,8 metros. 


Em torno do primeiro estágio estão colocados seis propulsores de 
combustível sólido. Destes seis propulsores, quatro entram em ignição no 
momento T=0, aumentando a força inicial do primeiro estágio. Cada 
propulsor transporta 9.000 Kg de HTPB, tendo um peso bruto de 10.930 Kg 
e um peso de 2.010 Kg sem combustível. Têm um comprimento de 10,0 
metros, um diâmetro de 1,0 metros e desenvolve, cada propulsor, uma força 
de 51.251 Kgf no lançamento, com um les de 262 s (les-nm de 229 s) e um 
Tq de 44 s. 


O segundo estágio emprega o motor Vikas, desenvolvido pela 
Índia, e transporta 40.000 Kg de UDMH e N,0,. Tem um comprimento de 
12,5 metros, um diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 73.931 
Kgf no lançamento, tendo um les de 293 s e um Tq de 158 s. Este segundo 
estágio tem um peso bruto de 45.800 Kg e um peso de 5.300 Kg sem 
combustível. 


O foguetão PSLV-C4 aguarda o seu lançamento no complexo SHAR em 
Sriharikota Isl., sendo fortemente guardado por elementos do exército 





indiano. Imagem: ISRO. 


O terceiro estágio utiliza combustível sólido. Tem um comprimento de 3,5 metros e um diâmetro de 2,0 
metros, sendo capaz de desenvolver 33.519 Kgf no lançamento, tendo um les de 294 s e um Tq de 83 s. Tem um peso 
bruto de 8.400 Kg, pesando 1.100 Kg sem combustível. 


Por fim, o quatro estágio tem um comprimento de 2,6 metros e um diâmetro de 1,3 metros, atingindo uma 
envergadura de 2,0 metros e sendo capaz de desenvolver 1.428 Kgf no lançamento (Tes de 308 s; Tq de 425 s). Tem um 
peso bruto de 2.920 Kg, pesando 920 Kg sem combustível (MMH e N,0,). 


O primeiro lançamento do PSLV (PSLV-D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 (0512UTC) e acabou num 
fracasso (1993-F03), falhando a colocação em órbita do satélite IRS-1E. A primeira missão com sucesso teve lugar a 15 
de Outubro de 1994 (0505SUTC) quando o foguetão PSLV-D2 colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 1994-0684). 


Com esta missão, o PSLV já realizou sete missões das quais somente uma fracassou, tendo assim uma taxa de 
sucesso de 87,5%. Todos os lançamentos do PSLV são realizados a partir do Centro Espacial de Sriharikota Isl. 


Esta foi também a primeira utilização do PSLV para colocar um satélite numa órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona. 
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lançador Lançamento 


PSLV-D3 21-03-1996 4:53:00 IRS-P3 (96-17A/238271) 


PSLV-C1 29-09-1997 IRS-1D (97-57A/24971) 


PSLV-C2 26-05-1999 5:22:00 Oceansat-1/IRS-P4 (99-29A/25756) 
Kitsat-3 (99-29B/25757); DLR-Tubsat-C (99-29C/25758) 
PSLV-C3 22-10-2001 4:53:00 | TES (01-0494/26957)PROBA (01-049B/26958):; BIRD-1 (01-049C/26959) 


PSLV-C4 12-09-2002 10:24:00 MetSat-1 (27525/01-043A) 





O satélite MetSat-l é o primeiro satélite meteorológico totalmente construído pelo ISRO (Indian Space 
Research Organization). O satélite foi desenhado 
usando um novo modelo de veículo e empregando 
estruturas muito leves à base de elementos como o 
CFRP (Carbon Fibre Reinforced Plastic). Até à 
utilização do MetSat, os serviços meteorológicos 
eram combinados com os serviços de 
telecomunicações e de televisão levados a cabo pelos 
satélites do sistema indiano Insat. O MetSat será o 
percursor ao futuro sistema Insat que terá veículos 
separados para os diferentes serviços de meteorologia, 
telecomunicações e retransmissão de televisão. Esta 
separação irá originar uma maior capacidade aos 
satélites Insat, tanto em termos de repetidores 
transportados como da sua própria potência de 
retransmissão sem que existam constrangimentos a 
nível de desenho impostos pelos instrumentos 
meteorológicos. 


Para a observação meteorológica o MetSat 
transporta um radiometro VHRR (Ver High 
Resolution Radiometer) de alta-resolução e capaz de 
realizar observações nas bandas do espectro 
electromagnético relativas à luz visível, infravermelha 
e às bandas referentes ao vapor de água. Transporta 
também um repetidor DRT (Data Relay Transponder) 
para recolher dados de plataformas meteorológicas 
terrestres autónomas. O MetSat irá retransmitir a 
informação enviada por essas plataformas para o 
MDUC (Meteorological Data Utilisation Center) em 
Nova Del. Estas plataformas encontram-se 
espalhadas por todo o território nacional da Índia. 


O MetSat-1 tem um peso de 1.060 Kg dos 
quais 560 Kg são combustível que foi utilizado para 
elevar o satélite até à órbita geossíncrona a partir da sua 
órbita de transferência GTO (Geosynchronous Transfer 
Orbit). O satélite está também equipado com um painel 
solar capaz de gerar 550 watts de potência. O painel 
solar foi aberto logo após a sua colocação na GTO. O 
MetSat-1 está também equipado com uma bateria de Níquer-Cádmio que gera 18 A/h e que servirá para fornecer 
energia ao satélite quando este se encontrar na zona nocturna da sua órbita. 





12 de Setembro de 2002. O primeiro satélite 


meteorológico indiano era colocado em órbita pelo 
foguetão PSLV-C4. Imagem: ISRO. 





Um dos aspectos interessantes do MetSat-1 é a antena planar ultraleve que transmite a informação do VHRR e 
do DRT. O MetSat-1 transporta dois colares magnéticos de alta capacidade para eliminar as influências da pressão da 
radiação solar que se fazem sentir na órbita geossíncrona. 
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O MetSat foi desenvolvido pelo ISRO Satellite Centre, em Bangalore. Por seu lado a instrumentação 
meteorológica foi desenvolvida pelo Space Applications Centre, em Ahmedabad, e o Master Control Facility, em 
Hassan, é responsável por todas as operações do satélite após o lançamento. 


Após o lançamento o MetSat-1 ficou colocado numa órbita com um apogeu de 36.000 Km, um perigeu de 
250Km e uma inclinação orbital de 177,67º. O satélite permaneceu nessa órbita até ao dia 13 de Setembro, altura em que 
levou a cabo uma manobra que consistiu na ignição do seu motor LAM (Liquid Apogee Motor) durante 31 minutos e 48 
segundos. Esta ignição fez com que os parâmetros orbitais fossem alterados: apogeu 34.500 Km, perigeu 12.100 Km e 
inclinação orbital de 5º. 


Uma segunda manobra foi levada a cabo a 14 de Setembro com a ignição do LAM durante 18 minutos, Em 
resultado o apogeu orbital foi elevado para os 34.500 Km, enquanto que o perigeu foi colocado nos 34.400 Km. A 
inclinação orbital foi reduzida em 0,3º, tendo agora o MetSat-1 um período orbital de 22h45m. A última manobra 
destinada a colocar o satélite na sua localização operacional teve lugar a 15 de Setembro. Desta vez o LAM esteve em 
funcionamento durante 31s apenas e colocou o MetSat-1 numa posição a 37º longitude Este, fazendo-o mover-se 
lentamente para a sua posição final a 74º longitude Este. Nesta fase o satélite encontrava-se numa órbita com um 
apogeu de 35.676 Km de altitude e um perigeu de 34.500 Km de altitude. 


No dia 16 de Setembro o MetSat foi estabilizado nos seus três eixos de orientação, mantendo uma vigilância 
permanente sobre a superfície com o auxílio dos seus sensores ópticos. A atitude em órbita é mantida com o auxílio dos 
chamados Momentum Wheels que se encontram em rotação permanente a um ritmo de 4.500 revoluções por minuto. 


O satélite enviou as suas primeiras imagens da Terra no dia 19 de Setembro. No dia 23 deu-se início ao IOT 
(In-Orbit Testing) destinado a testar em órbita a funcionalidade de todos os instrumentos do MetSat-1 que acabaria por 
entrar ao serviço na primeira semana de Outubro de 2002. 


O MetSat-1 recebeu a Designação Internacional 2002-043A e o número de catálogo orbital 27525. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


15 de Setembro — Kaituozhe-1 (KT-1)/ Tsinghua-2(?) 


O lançamento inaugural do novo foguetão chinês Kaituozhe-1 (KT-1) marcou o primeiro 
fracasso do ano de 2002. As informações acerca deste desaire são extremamente escassas, 
mas parece que o problema terá surgido durante a queima do segundo estágio do lançador. O 
lançamento teve lugar desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. 


O Kaistuozhe-l (KT-1) é o primeiro lançador de satélites chinês a combustível 
sólido e deriva do míssil balístico Intercontinental DF-31 do qual utiliza os seus primeiros 
dois estágios, acrescentando-lhe um terceiro estágio. O KT-1 tem a capacidade de colocar 
um carga de 100 Kg numa órbita terrestre a 500 Km e altitude e com uma inclinação de 
98,0º em relação ao equador terrestre. O veículo terá um comprimento de 12,0 metros, um 
diâmetro de 2,0 metros no seu primeiro estágio e terá um peso de 20.000 Kg. O KT-1 foi 
pela primeira vez revelado através de um modelo numa 
exposição em Beijing realizada em Setembro de 2001. 
Este lançador parece ser o primeiro de uma família de 
lançadores chineses a combustível sólido. O primeiro 
indício da existência destes lançadores surgiu durante a 
Exposição Internacional Chinesa de Aviação e 
Aeroespacial, que decorreu em Zhuhai entre os dias 4 e 
7 de Novembro de 2002. Nessa exposição 
encontravam-se alguns produtos da Corporação 
Chinesa da Industria e Ciência Aeroespacial. 
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O primeiro modelo do lançador Kaituozhe-1 (KT-1) foi apresentado 
em Setembro de 2001 numa exposição aeroespacial realizada em 
Beijing (imagem à esquerda; arquivo fotográfico do autor). A 


imagem à direita mostra o que se pensa ser o KT-1 na sua 
plataforma de lançamento no dia 15 de Setembro de 2002 antes do 
seu lançamento inaugural que terminou com uma falha no segundo 
estágio. Imagem: arquivo fotográfico do autor. 
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A ideia inicial no desenvolvimento 
de um lançador a combustível sólido era a de 
que o veículo teria de ter a capacidade de ser 
lançado de várias zonas distintas e parte dos 
seus componentes teriam de ser reutilizáveis. 
A 28 de Maio de 2000 foi estabelecida a 
Space Solid Fuel Rocket Carrier Co. com o 
intuito de desenvolver o que na altura era 
designado por SLV-1 (não confundir com o 
lançador indiano de mesmo nome). 


O desenho base do KT-1 é 
estabelecido a 15 de Agosto do mesmo ano e 
no dia 7 de Novembro é atribuída a 
designação  Kaituozhe-l (que significa 
explorador). Um comité constituído por 14 
membros é encarregue de analisar o projecto 
do KT-1 e a 16 de Novembro dá o seu aval à 
sua continuação, estabelecendo-se o ano de 
2002 como o ano inaugural da sua utilização. 





Da mesma forma a informação relativa ao satélite transportado neste 
primeiro voo é também escassa. Sabe-se no entanto que o satélite foi desenvolvido 
pela Hangtian-Tsinghua Satellite Technology Lid., e que teria um peso de 
aproximadamente 50 Kg. A designação a vem do facto que este satélite 
seria uma sucessão ao satélite Tsinghua-1* 


O primeiro indício da existência da família de lançadores espaciais chineses a 
combustível sólido, surgiu durante a Exposição Internacional Chinesa de 
Aviação e Aeroespacial, que decorreu em Zhuhai entre os dias 4 e 7 de 
Novembro de 2002. Nessa exposição encontravam-se alguns produtos da 


Corporação Chinesa da Industria e Ciência Aeroespacial (imagem em cima, 
Imagem: Agência Espacial da China). Ao lado: o satélite Tsingua-l (26385 
2000-033B) foi colocado em órbita no dia 28 de Junho de 2000. Imagem: 
arquivo fotográfico do autor. 





18 de Setembro — Atlas-2AS (AC-159)/ Hispasat-1D 


A International Launch Services (ILS), empresa que comercializa os lançadores 8K82K Proton-K e Atlas, levou a cabo 
mais um lançamento orbital a 18 de Setembro ao colocar em órbita o satélite espanhol Hispasat-1D. O lançamento foi 
levado a cabo desde o SLC-36A do Cabo Canaveral. 


O foguetão Atlas 2AS é um veículo a dois estágios (Atlas e Centaur), com um estágio inicial de sustentação e 
auxiliado por quatro propulsores laterais de combustível sólido. É capaz de colocar uma carga de 8.610 Kg numa órbita 
terrestre baixa a 185 Km de altitude e com uma inclinação de 28,5º, ou então 3.630 Kg uma trajectória de transferência 
para a órbita geossíncrona. No lançamento desenvolve uma força de 361.620 Kgf, tendo uma massa total de 234.000 
Kg. Tem um comprimento de 477,5 metros e um diâmetro base de 4,9 metros. 


O estágio inicial, também denominado por Atlas MA-SAS, com um peso bruto de 5.632 Kg. É capaz de 
desenvolver uma força de 213.500 Kgf no lançamento e tem um Tg de 172 s, um les de 299 s e um les-nm de 263 s. 
Tem um diâmetro de 4,9 metros. Este estágio está equipado com dois motores R$S-56-0BA construídos pela 
Rocketdyne. Cada um tem um peso de 805 Kg e é capaz de desenvolver 106.750 Kgf no vácuo, tendo um Tes de 299 s e 
um Tq de 172 s. Consomem LOX e querosene RP-1. Este estágio faz parte do primeiro estágio Atlas-IIA que tem um 
peso bruto de 161.950 Kg e um peso de 6.050 Kg sem combustível. No vácuo o seu motor R$-56-0SA (construído pela 
Rocketdyne e com peso de 460 Kg, diâmetro de 3,1 metros, comprimento de 2,7 metros e consome LOX e querosene) é 


* O satélite Tsinghua-l (26385 2000-033B) foi colocado em órbita no dia 28 de Junho de 2000 por um foguetão 
11K65M Kosmos-3M a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk (LC132-1). Neste lançamento foram também colocados 
em órbita os satélites Nadezhda-M(6) (26384 2000-0334) e SNAP-1 (26386 2000-0330). 
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capaz de desenvolver uma força de 39.400 Kgf, tendo um Tes de 316 s (Ies-nm de 220 s) e um Tq de 283 s. Este estágio 
tem um comprimento de 24,9 metros e um diâmetro de 3,1 metros. 


Na fase inicial do lançamento o primeiro estágio é auxiliado por quatro propulsores de combustível sólido 
Castor-4A construídos pela ATK Thiokol. Cada um tem um peso bruto de 11.734 Kg, pesando 1.529 Kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver uma força de 48.774 Kef no lançamento e tem um Tq de 56 s, um Tes de 266 s é 
um les-nm de 237 s. Tem um diâmetro de 1,0 metro e um comprimento de 9,1 metros. Estão equipados com motores 
TX-780. 


O estágio Centaur IIA tem um peso bruto de 19.073 Kg, e um peso de 2.293 Kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 18.866 Kgf no vácuo, com um les de 449 s e um Tq de 392 s. Tem um comprimento de 10,1 metros e um 
diâmetro de 3,1 metros. Está equipado com dois motores RL-10A-4 construídos pela Pratt and Whitney. Consumindo 
LOX e LH», cada um desenvolve uma força de 9.433 Kgf no vácuo. Têm um les de 449 s e um Tq de 392 s. Cada motor 
tem um peso de 168 Kg, um diâmetro de 1,5 metros e uma câmara de combustão. 


O primeiro lançamento do Atlas-2AS teve lugar a 16 de Dezembro de 1993 (0038UTC) tendo o lançador AC- 
108 colocado em órbita o satélite Telstar-401 (22927 1993-077A) a partir do Complexo LC-36B do Cabo Canaveral. 
Nunca ocorreu qualquer lançamento fracassado com o Atlas-2AS, tendo uma percentagem de sucesso de 100%. 


14-07-2000 | AC-161 | Cabo Canaveral SLC-36B EchoStar-6 (26402 2000-0384) 


Para esta missão o Atlas-2AS tinha uma altura de 47,4 metros, tendo um peso de 236.982 Kg e utilizando uma 
ogiva de alumínio com um diâmetro de 4,2 metros. 





O satélite Hispasat-1D é um satélite de comunicações geostacionário construído pela Alcatel Space Industries, 
de Cannes — França. É baseado no modelo Spacebus-3000B2 e possui 28 repetidores em banda-Ku, tendo uma vida útil 
prevista em 15 anos. O satélite terá como função a retransmissão de canais de comunicação alta potência incluindo 
multimédia e serviços interactivos para a Europa, Norte de África, Américas e Médio Oriente. O Hispasat-1D tinha um 

peso aproximado de 3.250 Kg no lançamento. 





L 


O satélite de telecomunicações espanhol Hispasat-ID é 
colocado no interior da ogiva de protecção do veículo lançador 
Atlas-2AS. Imagem: ILS. 


O Hispasat-1D foi colocado sobre o estágio Centaur, já na 
plataforma de lançamento A do Complexo SLC-36 do Cabo 
Canaveral, no dia 9 de Setembro. Anteriormente o satélite já havia 
sido verificado e abastecido nas instalações da Astrotech, em 
Titusville. Após o abastecimento procedeu-se á colocação do 
satélite no interior da ogiva de protecção e ao seu transporte para o 
Complexo 36. A preparação para este lançamento já se havia 
iniciado em Julho quando o lançador começou a ser montado na 
plataforma de lançamento. Estas operações deram-se mais cedo do 
que é usual por forma a se usar mais eficientemente todos os 
operários da Lockheed que trabalharam também no lançamento do 
primeiro Atlas-5 a 21 de Agosto. 


Após o lançamento do Atlas-5 as equipas puderam 
proceder ao abastecimento do primeiro estágio do Atlas-2AS com 
querosene RP-1 (altamente refinado) no dia 28 de Agosto. Um 
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ensaio do lançamento foi conduzido no dia seguinte. No dia 11 de Setembro procedeu-se á realização de um teste do 
sistema eléctrico do lançador e no dia 177 foi levado a cabo o tradicional Lauch Readiness Review no qual foi verificada 
a prontidão de todo o sistema para o lançamento. 


A contagem decrescente para este lançamento foi iniciada às 1314UTC do dia 18 de Setembro. Até ao Início da 
fase denominada Integrated Launch Operations as equipas de controlo levaram a cabo várias tarefas necessárias para 
prepararem o lançador para a sua missão: preparação do sistema de propulsão do estágio Centaur; activação dos 
sistemas de controlo de voo do foguetão; preparação dos sistemas hidráulicos e de propulsão do estágio Atlas; 
preparação da plataforma e das suas estruturas anexas para o lançamento; teste do sistema de energia do Atlas/Centaur; 
realização de um teste de navegação do computador de orientação do foguetão; verificação do sistema de ignição do 
estágio Centaur; inicio da purga de hélio no estágio Centaur e preparação final dos sistemas criogénicos do veículo. 


A torre de serviço do Complexo 36 foi removida às 1904UTC, enquanto que a Força Aérea dos Estados 
Unidos anunciavam que não iria ocorrer período COLA (COLlision Avoidance). Estes períodos indicam a 
impossibilidade de ocorrer um lançamento pois o satélite a colocar em órbita poderia colidir com algum objecto já em 
órbita terrestre. 


As 1849UTC (T-150m) dava-se inicio ao denominado Integrated Launch Operations. Nesta fase todos os 
membros da equipas de controlo tomam os seus lugares quando a contagem decrescente entra nas últimas três horas 
antes do lançamento. Entretanto a contagem decrescente entrava numa paragem de 45 minutos às 1934UTC (T-105m). 


O processo de arrefecimento das condutas de oxigénio líquido da plataforma 36A em preparação do 
abastecimento do estágio superior Centaur, teve início às 2005UTC. Neste processo uma pequena quantidade de 
oxigénio líquido é libertada dos tanques de armazenamento da plataforma para as condutas que o levam até ao foguetão. 
Entretanto dava-se também início ao arrefecimento dos motores do Centaur utilizando hélio gasoso e iniciava-se a carga 
pneumática do estágio. O processo de arrefecimento das condutas de LOX termina às 2020UTC e dá-se inicio ao 
abastecimento do último estágio do lançador. De recordar que este oxidante criogénico se encontra a uma temperatura 
de —183,3ºC. O LOX é consumido pelos motores RL-10 do Centaur juntamente com o hidrogénio líquido que foi 
bombeado para o estágio superior posteriormente, iniciando-se o arrefecimento das condutas de hidrogénio às 
2037UTC. Este processo é em tudo semelhante ao levado a cabo para o arrefecimento das condutas de oxigénio líquido. 
O hidrogénio líquido encontra-se a uma temperatura de —252,78ºC. Nesta altura é também selada a porta de acesso ao 
centro de controlo da missão que se encontra a umas escassas centenas de metros da plataforma de lançamento. 


O nível do abastecimento do depósito de LOX do Centaur atinge os 95% às 2043UTC e às 2046UTC é dada a 
luz verde para se iniciar o abastecimento do tanque de LOX do estágio Atlas. De recordar que após atingida a máxima 
capacidade dos tanques criogénicos, esta é mantida introduzindo-se constantemente combustível ou oxidante, conforme 
o caso, devido ao facto de serem líquido que se evaporam facilmente. 


Nesta fase é terminado o alinhamento final do computador que controla a navegação inercial e dá-se inicio á 
preparação final do sistema de controlo de voo. 


Pelas  2055UTC notava-se o efeito do 
abastecimento de LOX no Atlas com a formação de uma 
camada de gelo sobre a sua superfície. Às 2057UTC 
terminava o processo de arrefecimento do sistema de 
hidrogénio líquido e dava-se a luz verde para se iniciar o 
abastecimento do Centaur. Às 2104UTC o tanque de 
hidrogénio líquido do Centaur encontrava-se a 40% da 
capacidade, o tanque de oxigénio líquido do Atlas 
encontrava-se a 70% da capacidade e o tanque de oxigénio 
líquido do Centaur estava já completamente cheio. 


Às 2118UTC foi levado a cabo um teste de 
verificação do Flight Termination System (FTS) que é o 
sistema de autodestruição do lançador e que pode ser 
utilizado caso surja algum problema durante o lançamento. 
Nesta altura procedia-se ao enchimento final do tanque de 
LOX do Atlas e às 2123UTC o tanque de LH, do Centaur 
encontrava-se na sua capacidade total. 





Às 2204UTC do dia 18 de Setembro de 2002 dava- 
se a ignição dos motores do foguetão lançador 


Atlas-2AS que colocaria em órbita o satélite 
Hispasat-1D. Imagem: ILS. 
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Às 2129UTC (T-20m) a equipa de análise das anomalias do lançador (Anomaly Team) estava a analisar um 
possível problema com o tanque de armazenagem de oxigénio líquido que apresentava níveis mais baixos do que os que 
foram verificados durante o ensaio da contagem decrescente realizado anteriormente. Existia a preocupação de poder 
não haver oxigénio líquido suficiente para se proceder ao enchimento 
total dos tanques do lançador devido a uma possível fuga no próprio 
tanque localizado nas proximidades da plataforma de lançamento. 


A contagem decrescente entrava na sua última paragem às 
2144UTC (T-5m), sendo a única preocupação nesta altura o problema 
registado com o tanque de armazenamento de LOX. Nesta fase o 
tanque de oxigénio líquido do Atlas já se encontrava completamente 
cheio. Às 2146UTC um porta-voz da Lockheed Martin indicava que 
afinal haveria oxigénio líquido suficiente para manter os tanques de 
LOX do lançador completamente cheios e durante alguns minutos da 
janela de lançamento de 38 minutos (entre as 2204UTC e 2242UTC). 


Às 2148UTC o Hispasat-ID começava a transição do 
fornecimento de energia para as suas baterias internas, deixando assim 
de receber energia da plataforma de lançamento. O processo 
terminava às 2151UTC. O Director de Voo da Lockheed Martin levou 
a cabo uma verificação final de todos os sistemas às 2156UTC e deu 
luz verde para a continuação da contagem decrescente ao mesmo 
tampo que a Anomaly Team afirmava que a fuga de LOX (a um ritmo 
de 567,57 litros por minuto) não íria afectar o lançamento. 





A contagem decrescente foi retomada às 2159UTC (T- 
5m). A partir desta fase existem várias opções que podem ser 
tomadas caso se dê algum problema nos últimos minutos. A 
contagem decrescente automática tem início a T-31 s e decorre 
até aos T-0,7 s. Dentro deste período o Director de Voo pode 
interromper a contagem de forma manual. Uma interrupção 
entre os T-31] se T-11,3 s, requer que a contagem decrescente 
seja reciclada para os T-5m. Uma paragem entre os T-12 s e T-9 
s requer uma reciclagem para os T-5m e uma espera de pelo 
menos uma hora por forma a se reiniciar o INU em preparação 
da contagem final. Uma paragem após o inicio da pressurização 
dos tanques do estágio superior Atlas ou encerramento das 
condutas de ventilação do módulo de equipamento do estágio Centaur (aos T-8,65 s) e antes da contagem atingir os T-4 
s, necessita uma reciclagem pata T-24h. Uma paragem após os T-4 s, mas antes de T-0,7 s necessita de uma reciclagem 
de 48 horas. 





O estágio Atlas e o sistema FTS passaram a utilizar as baterias internas do lançador às 2200UTC (T-4m) e às 
2201UTC (T-3m) o sistema de supressão acústica por água encontrava-se pronto para ser activado. Este sistema inunda 
a plataforma de lançamento com milhões de litros de água para eliminar os efeitos nocivos das ondas acústicas 
produzidos pela ignição dos motores do Atlas, servindo também para proteger os sistemas de suporte da plataforma. Às 
2202UTC (T-2m) iniciava-se a pressurização do veículo lançador, enquanto se procedia de seguida à activação do 
sistema de navegação inercial, à selagem do tanque de hidrogénio líquido do Centaur e à verificação das pressões dos 
diferentes tanques. Os propulsores laterais de combustível sólido foram armados. 


A sequência de lançamento foi activada a T-31 s (2203UTC) e a sequência de ignição iniciou-se a T-2,4 s, com 
T=0s a chegar às 2204UTC. O Atlas-2AS rapidamente abandonou a plataforma de lançamento e seguiu uma trajectória 
em direcção a Este. Aos T+60 s (2205UTC) os propulsores laterais de combustível sólido que entraram em ignição a 
T=0 s terminaram a sua função e entraram em ignição os restantes dois propulsores sólidos. Estes propulsores só se 
separariam aos T+78 s (2205UTC) caindo sobre o Atlântico. O mesmo acontecia aos restantes dois propulsores às 
2206UTC (T+2m). 


Às 2207UTC (T+3m) dava-se a separação da secção inferior do estágio Atlas, sendo o veículo agora 
propulsionado pelo motor de sustentação. A T+3m35s (2207UTC) separava-se a ogiva de protecção do Hispasat-1D, 
agora desnecessária. A T+3m55s o lançador encontrava-se a uma altitude de 111,04 Km e a uma distância de 270,36 
Km do Cabo Canaveral, viajando a 12.069,75 Km/h. O final da queima do motor de sustentação do Atlas dava-se às 
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2209UTC (T+5m) e era confirmada a separação do estágio. A ignição dos dois motores do estágio criogénico Centaur 
deu-se a T+5m18s (2209UTO). Às 2211UTC (T+7m) os dados telemétricos do Centaur começaram a ser captados pela 
estação de rasteio de Antígua. Nesta fase o conjunto Centaur/Hispasat-1D encontrava-se a uma altitude de 164,15 Km e 
a uma distância de 1.094,32 Km do cabo Canaveral, viajando a 19.633,46 Km/h. 


O final da primeira queima do Centaur (MECO-1) ocorria às 2213UTC (T+9m48s) atingindo-se uma órbita 
terrestre com um apogeu de 374.436 Km, um perigeu de 151.067 Km e uma inclinação orbital de 27,4405º em relação 
ao equador terrestre. A segunda ignição do Centaur teve lugar às 2228UTC (T+24m35s) e durou Im 45s terminando 
(MECO-2) às 2230UTC (T+26ml4s). De seguida o estágio iniciou uma manobra de orientação em órbita antes da 
separação do satélite. 


Às 2232UTC (T+28m15s) o Centaur iniciou uma ligeira rotação sobre o seu eixo longitudinal por forma a 
estabilizar o Hispasat-1D após a separação que teve lugar às 2232UTC (T+28m51s). 


O Hispasat-1D recebeu a Designação Internacional 2002-0444 e o número de catálogo orbital 27528. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


25 de Setembro — 114511U-FG Soyuz-FG / Progress M1-9 (ISS-9P) 


Mais um cargueiro tendo como destino a 
estação espacial ISS foi um foguetão 
11A5S11IU-FG Soyuz-FG. Este foi o 45º 
lançamento orbital de 2002 e teve lugar no 
dia 25 de Setembro a partir do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur, Cazaquistão, constituindo o 
1.107º lançamento orbital realizado em 
Baikonur desde 1957 e o 9º realizado no 
corrente ano. O lançamento teve lugar partir 
da plataforma 17P32-5 (LC1-5) também 
designada “Gagarinsky Start”, às 
1658:23,773UTC. 


O cargueiro 11F615A55 7K-TGMI 
n.º 258 foi o 99º cargueiro russo a ser 
colocado em órbita, dos quais 43 foram do 
tipo Progress (incluindo o cargueiro Cosmos 
1669), 47 do tipo Progress M (incluindo o 
Progress M-SO1) e 9 do tipo Progress M1. 
Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital 
Salyut 6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 
1669 serviram a estação orbital Salyut 7; os 
Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e 
Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a 
saudosa estação orbital Mir. 





O cargueiro 11F615A55 7K-TGM1 n.º 258 no Interior do edifício de 
integração e montagem no Cosmódromo de Baikonur. Imagem: 
RKK Energiya. 


O veículo Progress Ml é uma versão modificada d cargueiro Progress M, sendo capaz de transportar mais 
combustível do que o modelo original num máximo de 1.950 Kg (além de 1.800 Kg de equipamento ou mantimentos). 
Tendo um peso total de 7.150 Kg, este cargueiro é constituído por três módulos: Módulo de Carga (com um 
comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 2.520 Kg) com um sistema de acoplagem e está 
equipado com duas antenas tipo Kurs; Módulo de Reabastecimento (com um comprimento de 2,2 metros, um diâmetro 
de 2,2 metros e um peso de 1.980 Kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; Módulo de 
Serviço (um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros e um peso de 2.950 Kg) que contém os motores do 
veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos 


tripulados da série Soyuz TM. 
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M1-4 QP)| 7K-TGMI (11F615A55) nº253| 26615 | 2000-0734 | 16-11-2000 18-11-2000 


TKTGMI (LIFGISASS) 19257 


O foguetão 11A511U-FG Soyuz-FG é uma versão melhorada do lançador 11A511U Soyuz-U. Esta versão 
possui motores melhorados e sistemas aviónicos modernizados, além de possuir um número de componentes fabricados 
fora da Rússia muito reduzido. O 11A511U-FG Soyuz-FG pertence à família do R-7, o tendo também tem as 
designações Sapwood (NATO), SL-4 
(departamento de Defesa dos Estados 
Unidos) e A-2 (Designação Sheldom). 





É um veículo de dois estágios 
auxiliados nos momentos iniciais do 
lançamento por quatro propulsores 
laterais a combustível líquido. O Block 
A constitui o corpo principal do 
lançador e está equipado com um motor 
RD-118. Tendo um peso bruto de 
105.400 Kg, este estágio pesa 6.875 Kg 
sem combustível e é capaz de 
desenvolver 101.931 Kgf no vácuo. Tem 
um les de 311 s (les-nm de 245 s) e um 
Tg de 286 s. Como propolentes usa o 
LOX e o querosene. O Block A tem um 
comprimento de 27,8 metros e um 
diâmetro de 3,0 metros. O motor RD- 
l18 foi desenhado por Valentim 
Glushko. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.931 Kgf no vácuo, tendo 
um les de 311 s e um Ies-nm de 245 s. O 


O cargueiro 11F615A55 7K-TGMI n.º 258 é colocado no interior da Ea tempo de queima é de 300 s. As suas 
ogiva de protecção do foguetão lançador 11A511U-FG Soyuz-FG no diferenças de performance em relação ao 


edifício de integração e montagem no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. RD-107 são resultado da utilização na 
Imagem: RKK Energiya. totalidade de componentes russos. 





Em torno do Block A estão 
colocados quatro propulsores designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso bruto de 44.400 Kg, pesando 
3.810 Kg sem combustível. Têm um diâmetro de 2,7 metros e um comprimento 19,6 metros, desenvolvendo 104.123 
kgf no vácuo, tendo um les de 310 s e um tempo de queima de 120 s. Cada propulsor está equipado com um motor RD- 
117 que consome LOX e querosene, desenvolvendo 104.123 Kgf no vácuo durante 130 s. O seu Tes é de 310 se o Tes- 
nm é de 264 s. 
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O último estágio do lançador é o Block I equipado com um motor RD-0124 (11D451M ou 14D23). Tem um 
peso bruto de 25.500 Kg e sem combustível 
pesa 2.355 Kg. É capaz de desenvolver 
30.000 Kgf e o seu les é de 359 s, tendo um 
tempo de queima de 3000 s. Tem um 
comprimento de 6,7 metros, um diâmetro de 
2,1 metros, utilizando como combustível o 
LOX e o querosene. O motor RD-0124 foi 
desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. 
Tem um peso de 408 Kg e possui quatro 
câmaras de combustão que desenvolvem uma 
pressão de 157,00 bar. No vácuo desenvolve 
uma força de 30.000 Kgf, tendo um les de 359 
s e um tempo de queima de 3000 s. Tem um 
diâmetro de 2,4 metros e um comprimento de 
1,6 metros. 


O 114511U-FG Soyuz-FG é capaz 
de colocar uma carga de 7.420 Kg numa 
órbita média a 193 Km de altitude e com uma 
inclinação de 51,8º em relação ao equador 
terrestre. No total desenvolve uma força de 
422.500 Kgf no lançamento, tendo uma massa total de 305.000 Kg. O seu comprimento atinge os 46,1 metros e a sua 
envergadura com os quatro propulsores laterais é de 10,3 metros. 





O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do 
Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 
Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 1966-1074). Por seu lado o primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, 
a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk e colocou em órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). 
O primeiro desaire com o 114511U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando falhou o lançamento de um satélite 
do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. O primeiro lançamento de um 114511U-FG Soyuz-FG 
deu-se a 20 de Maio de 2001, tendo colocado em órbita o cargueiro Progress M1-6 (26773 2001-021A) em direcção á 
ISS. Este lançamento marcou o 1.671º lançamento com sucesso para um lançador da família do R-7. 


Lançamento| Data Hora Veículo Lançador Local Plat. Lanç. Carga 
UTC Lançamento 


(26775 2001-0224) 
(26890 2001-0364) 
(26908 2001-0414) 
(26955 2001-0484) 
(26983 2001-0514) 


(27382 2002-0084) 
(27395 2002-0134) 
(27416 2002-0204) 
(27454 2002-0334) 
(27531 2002-0454) 





O lançamento do Progress M1-9 estava inicialmente planeado para ocorrer a 22 de Julho, sendo adiado para o 
dia 10 de Setembro. Posteriormente o lançamento acabou por ser adiado para o dia 20 e depois 25 de Setembro devido a 
problemas técnicos. 
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No dia 24 de Setembro o cargueiro Progress M-46 separou-se da ISS libertando assim o local de acoplagem 
para o M1-9. O Progress M-46 ainda permaneceu em órbita até ao 
dia 14 de Outubro para levar a cabo uma série de testes com as suas 
câmaras de bordo para observar as formações de smog e fumo 
sobre a parte Nordeste da Rússia. A manobra de reentrada do M-46 
iniciou-se às 0934:04UTC, com o cargueiro a reentrar na atmosfera 
a 3.000 Km a Sudeste de Wellington, Nova Zelândia, as 
1021:59UTC. 


O Progress M1-9 transportou uma carga de cerca de 2.600 
Kg, incluindo 825 Kg de propolente para o segmento russo da ISS, 
50 Kg de oxigénio, rações alimentares para os três tripulantes da 
ISS; reservas de água potável; sistemas de revitalização da 
atmosfera do complexo orbital; sistemas de controlo térmico; 
questionários para os tripulantes russos da ISS e destinados a serem 
respondidos no âmbito do censo da população russa; kits (livros e 
CD) com informação relativa às actividades que serão levadas a 
cabo na ISS nos próximos meses; equipamento científico destinado 
à missão russo-europeia Odissea; além de outras cargas científicas. 
Ainda a bordo do Progress segue uma estufa destinada ao 
crescimento de plantas denominada Lada e que foi desenvolvida 
para Fundação de Pesquisa do Laboratório de Dinâmica Espacial da 
Universidade Estadual do Utah. Baptizada em honra da antiga 
deusa russa da Primavera, a Lada será utilizada para o crescimento 
de vegetais e outras plantas. Uma característica desta estufa é que 
consegue através da utilização de um conjunto de sensores , 
controlar a quantidade de humidade que as plantas estão expostas. Esta experiência foi desenvolvida em conjunto com o 
Instituto Russo para os Problemas Médicos e Biológicos e tira partido da estufa Svet anteriormente utilizada na estação 
espacial Mir entre 1990 e 2000. 





A ignição dos motores do 114511U Soyuz-U 
deu-se às 1658:24UTC. A separação dos propulsores 
laterais teve lugar a T+lIm58s (1600:21UTC) e 
acabariam por impactar no solo na província de 
Karaganda, Cazaquistão. Após a separação dos 
propulsores continuou em funcionamento o motor 
principal do primeiro estágio, acabando este por se 
separar a T+4m47s (1703:1J]IUTC) e caindo na 
província de Karaganda-Este, República de Altai. O fim 
da queima do segundo estágio tinha lugar a T+8m44s 
(e1707:08UTC) a separação do Progress M-46 dava-se 
a T+8m47s (1707:12UTC). 


O Progress M-46 foi colocado numa órbita 
inicial com os seguintes parâmetros: apogeu 240,0 Km; 
perigeu 193,0 Km; inclinação orbital 51,67º em relação 
ao equador terrestre; período orbital de 88,54 m. Após a 
entrada em órbita terrestre, o cargueiro iniciou uma 
musual perseguição de quatro dias à ISS. Geralmente 
os cargueiros demoram dois dias a atingir a estação 
orbital, mas desta vez os controladores russos quiseram 
testar o sistema de acoplagem automática KURS 
introduzindo mais um dia na aproximação à estação. 


O primeiro contacto entre o Progress Ml-9 e o 
módulo Zvezda teve lugar às 1700:54UTC do dia 29 de 
Setembro e quando complexo se encontrava sobre a 
Ásia Central. O encontro entre o cargueiro e a estação, 
as manobras de aproximação e a acoplagem, foram 
levadas a cabo de forma automática. A quando da acoplagem a estação espacial encontrava-se numa órbita com os 
seguintes parâmetros: apogeu 402,2 Km, perigeu 377,7 Km e período orbital de 92,3 minutos. 
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A tripulação da ISS, composta pelo Comandante Valeri Korzun, pela Engenheira de Voo Peggy Whitson e 
pelo Engenheiro de Voo Serguei Treschev, entrou no Progress às 2146UTC. 


O sistema de acoplagem do Progress será desmontado pela tripulação da ISS e posteriormente feito regressar à 
Terra para ser reutilizado noutra missão. 


O Progress M1-9 recebeu a Designação Internacional 2002-045A e o número de catálogo orbital 27531. Para 
as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


26 de Setembro — 11K65M Kosmos-3M / Nadezhda-M (7) 


A última missão orbital do mês de Setembro marcou o 46º lançamento de 2002. Um 
foguetão 11K65M Kosmos-3M colocou em órbita o satélite de navegação civil Nadezhda- 
M, sendo lançado desde a Plataforma 1 do Complexo de Lançamentos 132 do 
Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. O lançamento teve lugar às 1527UTC. 


CORPASNT E dg SARSAI Este foi o 611º lançamento com sucesso para um veículo da família dos 
a 7 a 


(a lançadores Kosmos (não confundir com a série de satélites Cosmos) que remontam a 1961. 
Este foi o 424º lançamento de um 11K65M Kosmos-3M, sendo o 406º lançamento com 
sucesso o que leva a que a taxa de sucesso para este tipo de lançadores seja de 95,75%. Os 
11K65M Kosmos-3M são construídos pela Associação de Produção Polyot (PO-Polyot), sendo originalmente 
desenhados pelo Bureau de Desenho de Yangel (agora Bureau de Desenho Yuzhnoye) e pela Associação de Produção 
Científica Prikladnoi Mekhaniki (Mecânica Aplicada). 


Lançamento| Data Veículo Lançador Local Lançamento |Plat. Lanç. Carga 
Ç 


1998-076 |24-Dez-98 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk LC132 Cosmos 2361 
(25590 1998-0764) 
Megsat-O 


1999-022 |28-Abr-99 | 11K65M Kosmos-3M (65036-413) |GTsP-4 Kapustin Yar| LC107 ABRIXAS 
(25722 1999-022B) 


1999-045 |26-Ago-99 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk LC132-1 Cosmos 2366 
(25892 1999-0454) 


2000-033 | 28-Jun-00 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk LC132-1 Nadezhda-6 
(26384 2000-0334) 
Tsingua 
(26385 2000-033B) 
SNAP 
(26386 2000-033C) 


2000-039 | 15-Jul-00 | 11K65M Kosmos-3M (47136-414) GIK-1 Plesetsk LC132-1 CHAMP 
(26405 2000-039B) 
MITA 
(26404 2000-0394) 
BIRD-RUBIN 
(26406 2000-039C) 


(266177 2000-0744) 
(26818 2001-0234) 
(27436 2002-0264) 





(25721 1999-0224) 








2002-036 | 08-Jul-02 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk LC133-1 | Cosmos 2390 (27464 
2002-0364) 

Cosmos 2391 (27465 
2002-036B) 


2002-046 | 26-09-02 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk LC132-1 | Nadezhda-M (277534 
2002-0464) 





O primeiro foguetão da família Kosmos foi lançado a 27 de Outubro de 1961. Nesse dia um foguetão Kosmos 
6381 Cosmos 21 tinha como missão colocar em órbita o satélite DS-1 n.º 1 mas no entanto o lançamento fracassou. O 
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primeiro lançamento com sucesso deu-se a 16 de Março de 1962, com a colocação em órbita do satélite Cosmos 1 
(00266 1962-0084) desde o silo Mayak-2 no Cosmódromo GTsP-4 Kapustin Yar, por um foguetão Kosmos 63581 
Kosmos 21 (n.º 6LK). O primeiro lançamento de um 11K65M Kosmos-3M teve lugar a 15 de Maio de 1967 com a 
colocação em órbita do satélite Cosmos 158 Tsyklon GVM (02801 1967-0454) a partir do Cosmódromo NIIP-53 
Plesetsk (LC 132). 


O 11K65M Kosmos-3M é um lançador a dois estágios que é 
também designado C-1 Skean, SL-8 e SS-5 (no qual é baseado). Tendo um 
peso total de 107.500 Kg, é capaz de desenvolver uma força de 150.696Kgf 
no lançamento, colocando em órbita uma carga de 1.400 Kg (órbita baixa a 
400 Km de altitude) ou 700 Kg (órbita a 1.600 Km de altitude). 


O primeiro estágio (designado Skean, SS-5, R-14, 8K65, 65 ou 
11K65) tem um peso bruto de 87.100 Kg, pesando 5.300 Kg sem 
combustível. No vácuo do seu motor 
RD-216 desenvolve uma força de 
177.433 Kgf, tendo um les de 292s e um 
Tqg de 130s. Este estágio tem um 
comprimento de 19,3 metros e um diâmetro de 2,4 metros. O seu motor RD-216 
(também designado 11D614) tem um peso de 1.350 Kg, um diâmetro de 2,3 metros 
e um comprimento de 2,2 metros. O motor tem quatro câmaras de combustão e 
consome Ácido Nítrico e UDMH. O RD-216 é fabricado a partir de dois motores 
RD-215. 





O sistema Nadezhda (que significa “esperança” em russo) foi originalmente 
introduzido sobre o programa Cosmos, tendo sido desclassificado em 1989. O 
sistema consiste numa constelação de quatro satélites em órbitas com uma altitude 
de 1.000 Km e uma inclinação de 83º em relação ao equador terrestre. Os satélites 
transportam equipamento relacionado com o sistema de salvação 
COSPAS/SARSAT que resultou de 
um acordo entre a União Soviética 
e Estados Unidos assinado a 6 de 
Maio de 1977. A França e o 
Canadá juntaram-se ao acordo em 
23 de Novembro de 1979. O 
primeiro receptor do sistema 
COSPAS/SARSAT foi colocado a 
bordo do satélite Cosmos 1383”. Desde 1982 este sistema já salvou 
mais de 6.000 vidas em mais de 2.000 pedidos de socorro. 





O Nadezhda-M (que ficou colocado numa órbita com um apogeu de 1.022 Km, um perigeu de 987 Km e uma 
inclinação orbital de 83º) recebeu a Designação Internacional 2002-0464 e o número de catálogo orbital 27534. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


Nadezhda-4 |1994-041A| 23179 14-Jul-94 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk, LC133 





* O Cosmos 1383 / 11F643 Nadezhda n.º 514 (13301 1982-0664), foi colocado em órbita no dia 29 de Junho de 1982 
(2146UTC) por um foguetão 11K65M Kosmos-3M (47183-457) lançado a partir do Complexo LC132 do Cosmódromo 
GIK-1 Plesetsk. O satélite tinha uma massa de 810 Kg e foi colocado numa órbita com um apogeu de 1.023 Km, um 
perigeu de 983 Km e uma Inclinação orbital de 82,9º (Encyclopedia Astronautica). 


Em Órbita - n.2º20 /Novembro - Dezembro de 2002 23 


Outubro de 2002 


Em Outubro registaram-se 4 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita quatro satélites. Uma tentativa de lançar um 
satélite a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, falhou. Desde 1957 e tendo em conta que até 30 de Outubro foram 
realizados 4.236 lançamentos orbitais, 391 lançamentos foram registados neste mês, o que corresponde a 9,230% do 
total. É no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (409 lançamentos que correspondem a 
9,655% do total) e o mês de Janeiro é o mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (260 lançamentos que 
correspondem a 6,138% do total). 


O mês de Outubro assistiu ao segundo fracasso do ano de 2002. Este foi o 315º lançamento falhado a ter lugar 
desde 4 de Outubro de 1957, sendo o 150º lançamento falhado por parte da Rússia (União Soviética). 











Lançamentos orbitais no mês de Outubro desde 1957 
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15 de Outubro — 114511U Soyuz-U / Foton-M n.º1 


A que deveria ser a primeira E pe colocada em órbita pela Rússia desde o lançamento do satélite AUOS 
Kotonas-F em 31 de Julho de 20019 ficou espalhada em destroços em torno na plataforma LC43/3 do Cosmódromo 
GIK-1 Plesetsk no dia 15 de Outubro de 2002. A ignição dos motores dera-se às 1820UTC. 


Este foi o primeiro acidente a ocorreu com um lançador 
11A511U Soyuz-U desde 20 de Junho de 1996" terminando assim 
com uma sucessão de 59 missões com sucesso das suas diferentes 
variantes (Fregat, Ikar e FG)”. De salientar que este foi o 1.672º 
lançamento de um veículo derivado do R-7. 


O foguetão 114511U Soyuz-U (ao lado numa imagem de 
arquivo) é a versão do lançador 114511 Soyuz, mais utilizada pela 
Rússia para colocar em órbita os mais variados tipos de satélites. 
Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as 
designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa 
dos Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


É um veículo de dois estágios auxiliados nos momentos 
iniciais do lançamento por quatro propulsores laterais a combustível 
líquido. O Block A constitui o corpo principal do lançador e está 
equipado com um motor RD-108 (11D512). Tendo um peso bruto 
de 101.000 Kg, este estágio pesa 6.500 Kg sem combustível e é 
capaz de desenvolver 99.700 Kgf no vácuo. Tem um les de 315 s e 
um Tq de 286 s. Como propolentes usa o LOX e o querosene 
(capazes de desenvolver um Isp-nm de 248 s). O Block A tem um 
comprimento de 27,8 metros, um diâmetro de 3,0 metros e uma 
envergadura de 3,0 metros. 





Lançamento| Data Hora Veículo Lançador || Local Lançamento | Plat. Lanç. Carga 
(UTC) 


(26890 2001-0364) 
(26908 2001-0414) 
(26955 2001-0484) 
(26983 2001-0514) 
(27382 2002-0084) 


(27395 2002-0134) 
(27416 2002-0204) 
(27454 2002-0334) 
(27531 2002- 0454) 


2002-F03 | 15-Out-02 | 18:20:00 114511U Soyuz-U GIK-1 Plesetsk LC43-3 | FotonMnº1 | M | FotonMnº1 | ºl 





* O satélite AUOS Koronas-F (26873 2001-0324) foi colocado em órbita (0800UTC) por um foguetão 11K68 Tsyklon- 
3 a partir do Complexo LC32 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. 


9 Neste (1996-F04) lançamento (1845UTC) um foguetão 11A511U Soyuz-U deveria colocar em órbita um satélite 
espião do tipo Kobalt. Este foi o 143º lançamento orbital falhado por parte da Rússia (União Soviética) e o 296º 
lançamento orbital falhado desde o início da Era Espacial. 


7 é 5 sa . e 
Se tivermos em conta os lançadores que derivaram do R-7, e neste caso o foguetão 8K78M Molniya-M, então este 
valor passa para as /5 missões consecutivas com sucesso. 
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O motor RD-108 foi desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 
101.632 Kgf no vácuo, tendo um les de 315 s e um Ies-nm de 248 s. O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do 
motor é de 1.400 Kg, tendo um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro câmaras de 
combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


Em torno do Block A estão colocados quatro propulsores designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem 
um peso bruto de 42.750 Kg, pesando 3.550 Kg sem combustível. Têm um diâmetro de 2,7 metros, uma envergadura de 
2,1 metros e um comprimento 19,6 metros, desenvolvendo 101.400 kgf no vácuo, tendo um Tes de 314 s e um tempo de 
queima de 118 s. Cada propulsor está 
equipado com um motor RD-107 
(11D511) que consome LOX e 
Querosene, desenvolvendo 101.130 Kgf 
no vácuo durante 118 s. O seu les é de 
314 se o Ies-nm é de 257 s. Cada motor 
tem um peso de 1.200 Kg, um diâmetro 
de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma 
pressão no interior de 58,50 bar. Tal 
como o RD-108, o RD-107 foi 
desenhado por Valentin Glushko. 


O último estágio do lançador é o 
Block I equipado com um motor RD- 
0110 (11D55). Tem um peso bruto de 
25.400 Kg e sem combustível pesa 2.400 Kg. É capaz de desenvolver 30.400 Kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um 
tempo de queima de 250 s. Tem um comprimento de 6,7 metros, um diâmetro de 2,7 metros e uma envergadura de 2,7 
metros, utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD-461, foi 
desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 Kg e possui quatro 
câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo 
desenvolve uma força de 30.380 Kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de queima 
de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 





O 114511U Soyuz-U é capaz de colocar uma carga de 6.855 Kg numa 
órbita média a 220 Km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em relação ao 
equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 Kgf no lançamento, 
tendo uma massa total de 297.400 Kg. O seu comprimento atinge os 51,1 metros e a 
sua envergadura 
com os quatro 
propulsores laterais 
é de 10,3 metros. 


O primeiro 
lançamento de um 
veículo desta 
família deu-se a 28 
de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIIP- 
5 Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 
1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 
1K-OK n.º 2 (02601 1966-107A). Por seu lado o 
primeiro 11A511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio 
de 1973, a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk e 
colocou em órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK 
(06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 
114511U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 1974, 
quando falhou o lançamento de um satélite do tipo 
Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 





No total já foram lançados 691 veículos deste tipo dos quais falharam 18, tendo assim uma taxa de sucesso de 
97,40%. No total foram realizados 426 lançamentos do 11A511U Soyuz-U a partir de GIK-1 Plesetsk dos quais apenas 
1 dos 16 acidentes em Plesetsk com o Soyuz-U se deveu a problemas nos motores. Este foi também o primeiro acidente 
com fatalidades desde 1980 quando 51 pessoas foram mortas na explosão de um foguetão em Plesetsk. 
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O 114511U Soyuz-U com o satélite Foton-M n.º 1 foi colocado na plataforma de lançamento ao final da tarde 
do dia 14 de Outubro. O satélite havia sido colocado no seu lançador na manhã desse dia. 


Os problemas com o lançador começaram a verificar-se ao oitavo segundo de voo quando um dos propulsores 
laterais aparentemente se terá separado do corpo central do veículo. Em resultado, a T+20 s foi enviado um comando 
automático para terminar a queima de todos os motores, resultando na queda do foguetão a 350 metros da plataforma de 
lançamento LC43/3 a T+29 s. Os propulsores separaram-se do veículo e vários observadores notaram que a coloração 
das chamas provenientes dos motores do Block A não era normal. 


O impacto do Soyuz-U no solo e a subsequente explosão da toneladas de combustível que transportava foram 
tão fortes que provocaram danos nos edifícios em torno da plataforma devido à onda de choque que se propagou. Em 
resultado um soldado russo de 20 anos de idade chamado Ivan Marchenko, faleceu vitima do impacto de destroços. 
Marchenko encontrava-se no edifício de montagem dos lançadores Soyuz-U localizado a 1 Km da plataforma de 
lançamento. Outros oito soldados ficaram feridos. 


Após o acidente foi estabelecida uma comissão de inquérito que apurou que um objecto estranho se teria 
infiltrado no motor do Block D (o propulsor lateral que se separou do corpo central) após analisar a telemetria do 
lançador. O objecto estaria provavelmente localizado na turbo-bomba do motor ou então na tubagem que transporta 
peróxido de hidrogénio. 


Apesar de não ser conhecida a origem do objecto 
estranho, provavelmente terá entrado para o motor na linha de 
montagem nas instalações da Motorostroitel, Samara. A comissão 
de inquérito terá encontrado uma cremalheira danificada no 
Interior do motor e que teria sido atingida pelo objecto estranho. 


Em resultado da presença do objecto o motor começou a 
funcionar mal e com pulsações anormais que levaram a que se 
excedesse a pressão normal por 5/6 vezes. De seguida verificou- 
se uma rápida descompressão provavelmente causada por uma 
fuga de hidrogénio nos tubos de ligação do motor. 


O 114511U Soyuz-U transportava o primeiro de uma 
nova série de veículos Foton, o Foton-M, com um peso de 6.500 
Kg. O satélite científico transportava 44 experiências (num total 
de 650 Kg de carga científica) provenientes da Áustria, Bélgica, 
Canadá, China, França, Alemanha, Itália, Holanda, Rússia, Espanha, Suíça e Reino Unido, nos campos da Física dos 
Fluídos, Biologia, Cristalografia, Dosimetria de Radiação e Exobiologia. O Foton-M n.º 1 deveria permanecer em órbita 
terrestre durante 15 dias, regressando posteriormente à Terra um módulo contendo a sua carga científica (que deveria 
proporcionar um espaço pressurizado e um ambiente com temperatura controlada) que deveria aterrar junto da fronteira 
russo-cazaque. 


(UTC) 


Cosmos 1744 Foton nº 2L |1986-036A| 16724 |21-05-1986 | 17:30:00 NIIP-53 Plesetsk LC41/1 04-06-1986 





E FoonMndt | 1 [J0202[ 1820 | oiKI Pesci [rca | 





O Foton-M é um veículo com três módulos principais: um módulo que fornece energia eléctrica a todo o 
veículo, um módulo de serviço para controlo da atitude e comunicações, e uma capsula de regresso que contém o 
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material científico. Os veículos Foton-M possuem uma bateria mais eficiente do que os veículos Foton, além de 
providenciarem um melhor controlo térmico e uma capacidade de comunicações melhorada. O Foton-M é construído 
pela empresa TSSKB-Progress. 


O Foton-M deveria orbitar a Terra numa trajectória com um apogeu de 304 Km de altitude, um perigeu de 262 
Km de altitude e uma inclinação orbital de 62,49º em relação ao equador terrestre. 


o Io 
1999-F02 | Rússia - 146] 05-07-1999 |8K82K Proton-K Breeze-M (389-01)] GIK-5 Baikonur, LC81-23 | Radugan.º 45L| 
1999-F03 [Rússia - 147[ 27-10-1999 
1999-F04 | Japão - 


- Ea | 
1999-F05 212-1999 VLS-1 (V-02) SACI-3 
2000-F01 10-02-200 M-V (M-V-4) Kagoshima, M-V ASTRO-E 
1 t- | - 


O 
2000-F02 | Rússia - 148 | 12-03-2000 11K77 Zemt-3SL DM-SL Odyssey Plt ICO F-1 
2000-F03 | Rússia - 149 | 27-12-2000 11K68 Tsyklon-3 GIK-1 Plesetsk, LC32 Strela-3; Gonets 


2001-F01 | EUA - 126 | 21-09-2001 Taurus 2110 TO11-TO6) Vandenberg AFB, SLC-576E | OrbView-4; 
QuikTOMS; 

SDB; 
Celestis-04 


2002-F01 15-09-2002 Kaituozhe-1 (KT-1) Taiyuan SLC Tsinghua-2 (2) 
2002-FO2 | Rússia - 150] 15-10-2002 114511U Soyuz-U GIK-1 Plesetsk, LC43-3 


17 de Outubro — 8K82K Proton-K DM-2 / INTEGRAL 


A 17 de Outubro de 2002 um foguetão 8K82K Proton-K equipado com um estágio superior Block DM-2 colocou em 
órbita o observatório europeu INTEGRAL. O lançamento teve lugar às 0541:00,00UTC a partir do Complexo LC200 
(PU-23) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Cazaquistão. 





A função do INTEGRAL (INTErnational 
Gamma-Ray Astrophysics Laboratory) da ESA, é a 
de recolher informação acerca da mais energética 
forma de radiação que nos chega das profundezas do 
espaço. Os raios gama são mais energéticos do que 
os raios-X, utilizados, por exemplo, nos exames 
médicos. Felizmente a atmosfera terrestre actua 
como um escudo para nos proteger desta perigosa 
radiação cósmica, no entanto isto significa que os 
raios gama somente podem ser detectados por 
veículos fora da nossa atmosfera. O INTEGRAL é 
até à data o observatório mais sensível para a 
detecção destes raios, podendo detectar a radiação 
que provém das distâncias mais longínquas e de 
processos que fizeram o Universo um lugar 
habitável. 


O INTEGRAL é uma missão internacional 
prevista para durar 2 anos, na qual participam todos 
os estados membros da ESA, além dos Estados 
Unidos, República Checa, Rússia e Polónia. A ESA 
contratou a empresa italiana Alenia Aerospazio como empresa principal nesta missão sendo responsável pelo desenho, 
integração e teste do satélite. A bordo encontram-se quatro instrumentos de equipas de cientistas da Itália, Espanha, 
França, Alemanha e Dinamarca, que irão recolher e analisar os raios gama detectados. Os contactos com o satélite serão 
levados a cabo através de estações da NASA e da ESA, enquanto que o Centro de Operações da missão responsável 
pelo controlo do veículo está localizado no ESOC (European Satellite Operations Centre), Alemanha. Por seu lado, o 
ISOC (INTEGRAL Science Operations Center), localizado em Noordwijk — Holanda, irá estar encarregue de organizar 
os planos de observação, enquanto que o ISDC (INTEGRAL Science Data Centre), Suíça, 1rá ser o local de análise dos 
dados científicos. 





O INTEGRAL orbita a Terra em cada três dias, passando a maior parte do tempo nas zonas mais afastadas da 
sua órbita a uma altitude superior a 40.000 Km, bem fora das cinturas de radiação terrestre para evitar efeitos de 
radiação de fundo. Desta órbita o INTEGRAL irá enviar para a Terra novos dados relacionados com o que muitos 
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consideram os mais excitantes fenómenos do Universo: explosões violentas de supernovas, formação dos elementos, 
buracos-negros e outros objectos estranhos na nossa galáxia, a nossa vizinhança cósmica e, muito mais afastadas, as 
galáxias nos limites do Universo observável. 


O INTEGRAL 


Com um peso de 4.100 Kg, uma altura de 5,0 metros e um diâmetro de 3,7 metros, o satélite está dividido em duas 
partes principais: o módulo de serviço, que contém todos os sub-sistemas do veículo, e o módulo de instrumentação, 
que contém todos os instrumentos científicos. 


Por forma a limitar o custo da missão, o módulo de serviço foi aproveitado do satélite XMM-Newton, o 
observatório de raios-X da ESA. É uma estrutura fechada feita á base de materiais compósitos, uma combinação de 
alumínio e fibra de carbono. Alberga os sistemas do INTEGRAL, incluindo o sistema gerador de energia através da 
energia solar, controlo e condicionamento da energia, processamento de informação, telecomunicações e controlo 
térmico, de atitude e orbital. 


A energia é gerada a partir de dois painéis solares e armazenada em duas baterias de níquel-cádmio. O controlo 
orbital e de atitude é feito utilizando-se pequenos motores de hidrazina. Ao contrário dos tanques de combustível 
utilizados no XMM-Newton, os tanques utilizados no INTEGRAL são denominados “tanques diafragma” pois o 
propolente está separado do gás de pressurização por um diafragma. Esta mudança foi necessária por o veículo lançador 
e o INTEGRAL são integrados e transportados para a plataforma de lançamento numa posição horizontal. 


O módulo de instrumentação, com quatro instrumentos científicos, tem um peso de 2.000 Kg. Este peso deve- 
se ao facto de haver a necessidade de se protegerem os detectores da radiação de fundo por forma a que sejam o mais 
sensíveis possível. Existem dois instrumentos principais para a detecção dos raios gama: uma câmara que irá fornecer as 
imagens mais nítidas das fonte de radiação, e um espectrometro que irá medir a energia da radiação com uma precisão 
nunca antes possível. Outros dois instrumentos, um monitor de raios-X e uma câmara óptica, irão auxiliar na 
identificação das fontes de raios gama. 


Existe uma estrutura suporte especial localizada 4 metros acima da plataforma com os detectores, 
transportando umas «máscaras» de metal que irão produzir as imagens das fontes de raios gama. Como as fontes de 
raios gama não podem ser focadas pelas lentes convencionais ou espelhos, o INTEGRAL utiliza uma técnica 
inteiramente diferente para conseguir as suas imagens. Conhecida como “coded mask technique”, esta técnica utiliza 
uma câmara equipada com vários pequenos orifícios para conseguir as imagens. Assim, os raios gama são absorvidos 
pelo metal opaco mas passam através dos orifícios transparentes e projectam uma sombra no detector que se encontra 
por baixo. Devido aos muitos orifícios nas máscara, os raios gama provenientes de uma fonte produzem muitas imagens 
sobrepostas do objecto. Porém, a “coded mask” é desenhada de forma que cada objecto no campo de visão projecte uma 
única sombra. Um computador pode então descodificar a imagem composta e transladá-la para uma imagem de uma 
fonte raios gama no céu. 


Os instrumentos a bordo 
A bordo do INTEGRAL encontram-se quatro instrumentos científicos: 


e SPI (Spectrometer on INTEGRAL) — O SPI irá medir as energias dos raios gama com uma precisão 
excepcional, sendo 100 vezes mais sensível do que outros instrumentos de alta precisão espectral. O SPI 
1rá levar a cabo uma análise espectral das fontes pontuais de raios gama e das extensas regiões do espectro 
com energias entre os 20 KeV e 8 MeV com uma precisão de 2KeV a IMeV. Tal resolução é possível 
devido ao conjunto de 19 detectores de germânio de alta pureza. A área total do detector é de 500 cm”, com 
a “coded mask” colocada a 1,7 metros acima do detector de germânio. O detector é feito de tungsténio com 
uma espessura de 3 cm e consiste em 127 elementos hexagonais, dos quais 63 são opacos e 64 são 
transparentes. A sua construção permite uma imagem alargada do céu e o seu campo de visão será de 16º 
de diâmetro com uma resolução angular de 2º. Os 19 detectores de germânio são arrefecidos a —188ºC por 
refrigeradores mecânicos Stirling. Para reduzir a radiação de fundo, os detectores estão protegidos por 
cristais de óxido germanato de bismuto. O sistema de escudos encontra-se em torno do fundo e na parte 
lateral do detector, fazendo o espectrómetro extremamente pesado atingindo os 1.300 Kg. 


e  JEM-X (Joint Europen X-Ray Monitor) — O JEM-X tem um papel crucial na detecção e identificação 
das fontes de raios gama. O JEM-X irá realizar observações simultâneas com os instrumentos principais e 
1rá fornecer imagens num espectro de energia entre os 3 KeV e 35KeV, com uma resolução angular de 3 
minutos de arco. Consiste em dois instrumentos e, tal como o SPI e o IBIS, utiliza a “coded mask 
technique”. Duas “coded mask” estão localizadas a 3,2 metros acima do plano do detector que consiste em 
duas câmaras de gás com uma mistura de xénon e metano a uma pressão de 1,5 bar (isto é 1,5 vezes a 
pressão atmosférica normal ao nível do mar). Quando um raio-X penetra no detector e embate do gás 
xénon, faz libertar um electrão que é acelerado pelo campo magnético no detector e, num efeito em cadeia, 
faz libertar mais electrões. A corrente de electrões atinge um dos fios do detector e medindo a intensidade 
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da corrente eléctrica num dos fios, os cientistas podem determinar a localização da origem da corrente 
assinalando assim a origem do fotão. A área total de detecção do JEM-X é de 1.000 cm”. 


e IBIS (Imager on Board INTEGRAL) — O IBIS irá fornecer as imagens mais nítidas das fontes de raios 
gama conseguidas até agora, sendo capaz de localizar essas fontes com uma precisão de 30 segundos de 
arco que é o equivalente a medir a posição de uma pessoa numa multidão situada a uma distância de 1,3 
Km. O IBIS irá operar no espectro de energia entre os 15 KeV e 10 MevV. A resolução angular obtida com a 
“coded mask technique” é limitada pela resolução espacial do detector. A resolução espacial depende do 
número de pequenos elementos sensíveis no detector (pixels; “picture elements”). O IBIS tem um detector 
com um grande número de pixels, sendo todos fisicamente distintos uns dos outros. O detector usa dois 
planos paralelos de pixels localizados um sobre o outro. A camada superior é feita de 16.384 pixels de 
cádmio-telúrio (Cd-Te), cobrindo um total de 2.600 cm? e cada medindo 4x4x2 mm. Esta camada detecta 
os raios gama de baixa energia. A segunda camada consiste em 4.096 pixels de césio-1odo (Csl), cobrindo 
uma área de 3.100 cm” e cada medindo 9x9x30 mm. Esta camada captura os raios gama de alta energia. A 
divisão entre as duas camadas permite aos cientistas observar a trajectória dos fotões a três dimensões, 
observando-se assim a sua dispersão e a sua Interacção com mais de um elemento. Para proteger o IBIS da 
radiação de fundo vinda da parte inferior e lateral, isto é, fora do campo de visão, são utilizados cristais de 
óxido germanato de bismuto. 


e OMC (Optical Monitoring Camera) — A OMC permite pela primeira vez a realização de observações de 
longa duração em luz visível de fontes da raios gama e raios-X. Observações em múltiplos comprimentos 
de onda são particularmente importantes na Astrofísica das altas energias onde a sua variação é tipicamente 
muito rápida. Usando a observação em banda larga, o INTEGRAL permite pela primeira vez observações 
simultâneas em várias ordens de magnitude na energia dos fotões para alguns dos objectos mais energéticos 
no Universo. A OMC está colocada na parte superior do satélite e é sensível às estrelas com uma magnitude 
visual até 19,7. A OMC é um refractor óptico com uma lente de 5 cm e um dispositivo CCD no plano focal. 
A carga acumulada pelo CCD é transferida para fora do dispositivo e gravada. A informação pode então ser 
convertida numa imagem. Como forma de reduzir o ruído de fundo, a cabeça do CCD é arrefecida a uma 
temperatura de —-80ºC. 


O lançador 
O 8K82K Proton-K é um lançador a três estágios que é sem dúvida a locomotiva espacial da Rússia, sendo o seu 
lançador mais potente disponível. Apesar de ser contestado devido ao uso de combustíveis altamente tóxicos, o Proton 
demonstra uma taxa de sucesso comparável à de outros lançadores internacionais. 


O Proton teve a sua origem nos anos 60 numa altura em que todos os lançadores soviéticos deveriam ter uma 
justificação militar para o seu desenvolvimento. Nessa altura foi formulado um requerimento para um lançador que 
fosse capaz de colocar pesadas cargas em órbita, bem como servir de míssil balístico com capacidade de transporte de 
armas nucleares até 100 MT. 


A evolução da família de lançadores propostos por Chelomei levou ao actual 8K82K Proton-K que é também 
conhecido como Proton-3, UR-500K (Designação do Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev), D- 
1 (Designação Sheldom) e SL-13 (departamento de Defesa dos Estados Unidos). 


Utilizando o estágio Block DM-2 (118861), o lançador transforma-se num veículo de quatro estágios. O 
8K82K Proton-K DM-2 tem um comprimento de 59,0 metros, um diâmetro de 4,2 metros e um peso de 711.110Kg. É 
capaz de colocar uma carga de 1.880Kg numa órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 
902.100Kgf. O Proton-K é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, sendo o 
Block DM-2 (118861) construído pela Corporação RSC Energiya. 


O primeiro estágio 8S810K (Proton K-1) tem um peso bruto de 450.510 Kg, pesando 31.100 Kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.067.659 Kef no vácuo, tendo um Tes de 316 s (o seu Tes-nm é de 
267 s) e um Tq de 124 s. Este estágio tem um comprimento de 21,2 metros, um diâmetro de 4,2 metros e uma 
envergadura de 77,4 metros. Tem seis motores RD-253 (11D48) e cada um tem um peso de 1.280 Kg, um diâmetro de 
1,5 metros e um comprimento de 2,7 metros (cada motor tem uma câmara de combustão). Desenvolvendo 166.725 Kgf 
(em vácuo), tem um les de 316 s e um les-nm de 285 s. O Tg de cada motor é de 130 s. Consomem N,0,/UDMH e 
foram desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 88811K, tem um peso bruto de 167.828 Kg e uma massa de 11.715 Kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 244.652 Kgf, tendo um les de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 (também 
designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 Kg, um diâmetro 
de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 Kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq 
de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e consomem N,0,/UDMH. 
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O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 Kg e uma massa de 4.185 Kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 64.260 Kgf, tendo um les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também 
designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 Kg, um diâmetro de 1,5 
metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 Kgf (em vácuo) com um les de 325 s e um Tq de 230 s. 
O motor tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


O quarto estágio, 115861 (Block DM-2), tem um peso bruto de 17.3000 Kg e uma massa de 2.300 Kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver 8.670 Kgf, tendo um Tes de 352 s e um Tq de 600 s. Tem um diâmetro de 3,7 
metros, uma envergadura de 3,7 metros e um comprimento de 7,1 metros. Está equipado com um motor RD-58M 
(também designado 11D58M). Desenvolvido por Serguei Korolev, o RD-58S tem um peso de 230 Kg, um diâmetro de 
1,2 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 8.500 Kgf (em vácuo) com um Tes de 353 s e um Tq de 
680 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome LOX e Querosene. 


O primeiro lançamento do 8K82K Proton-K DM-2 teve lugar a 12 de Outubro de 1982, quando o veículo 315- 
01 115861 DM-2 n.º 1L colocou em órbita os satélites de Navegação Cosmos 1413 Uragan n.º 11L (13603 1982- 
1004), Cosmos 1414 Uragan GVM (13606 1982-100B) e Cosmos 1415 Uragan GVM (13607 1982-100C), a partir do 
Cosmódromo NIIP-5 Naikonur (LC200L). 


Desde o seu primeiro lançamento já foram utilizados 98 lançadores deste tipo tendo fracassado 8 lançamentos, 
dando uma taxa de sucesso de 91,84%. 


Dara francameno[ Nº Sereia ançamento Piataforma [Sadi 
25-Mai-96 | 1996-034 GIK-5 Baikonur LC200L Gorizont-30 
30-Dez-98 | 1998-077 | | GIK-5Baikonur | LC200L7 Cosmos 2362; Cosmos 2363; Cosmos 2364 


[iDezobi [2001055 | | GIKSBaikonur | LOS! | Cosmos 2580: Cosmos 2581; Cosmos 2382 
[17Our02 | 2002048 | [| GIKSBaikonur | LC | O TNTEGRAL 





Preparação e lançamento do 


INTEGRAL 

O INTEGRAL encontrava-se pronto 
no dia 1 de Setembro para levar 
acabo o teste funcional após a 
junção dos seus dois módulos. Estes 
testes terminaram a 19 de Setembro 
e o INTEGRAL foi transferido no 
dia seguinte para a zona de 
abastecimento onde recebeu a sua 
carga de 541 Kg de Hidrazina 
(suficiente para encher os tanques de 
combustível bem como os tubos de 
ligação entre os tanques e os 
motores) no dia 21 de Setembro, 
após terminarem todas as 
verificações e testes no sistema de 
abastecimento. 


Entretanto a 11 de 
Setembro o veículo lançador 8K82K 
Proton-K foi declarado pronto para 
ser transportado para o edifício de 
integração no dia 12 de Setembro. Esta decisão foi tomada numa reunião entre as entidades russas responsáveis pelo 
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lançador e o Director do Projecto INTEGRAL. As actividades de preparação do lançador continuaram nos dias 
seguintes. No edifício 92A-50 (Complexo Técnico) a ogiva de protecção do INTEGRAL foi montada no anel de 
integração que a ligará ao quatro estágio do lançador. 


No dia 24 de Setembro procedeu-se à colocação da parte inferior do sistema de separação SAAB no topo do 
lançador Proton-K. Este sistema permite assim a junção do satélite no lançador e a sua separação quando em órbita. 
Este foi o primeiro passo na preparação final da denominada SHU (Space Head Unit) que consiste no INTEGRAL, no 
sistema de separação e do adaptador do foguetão 8K82K Proton-K, na ogiva do lançador e no estágio superior Block 
DM-2. 


O INTEGRAL foi colocado no último estágio do seu lançador no dia 30 de Setembro e no dia 3 de Outubro o 
satélite recebeu as duas partes da sua ogiva de protecção. Após a remoção do último elemento de segurança do 
INTEGRAL e após uma inspecção visual, o 
estágio e o satélite foram elevados do solo o 
suficiente para que os técnicos da empresa 
Khrunichev colocassem uma barra de suporte 
sobre o Block DM-2. Após a colocação da barra 
e de se proceder a um ligeiro ajuste, a parte 
inferior da ogiva foi lentamente colocada sobre o 
INTEGRAL. Após se verificar que não existia 
qualquer problema e que o INTEGRAL estava 
suficientemente afastado no interior da ogiva, 
esta foi colocada no topo do Block DM-2. De 
seguida procedeu-se à colocação da parte 
superior da ogiva e à respectiva junção das duas 
partes, ajustando-se também os dispositivos 
mecânicos e pirotécnicos que separariam as duas 
partes durante o lançamento quando a ogiva 
deixasse de ser necessária. 





No dia 7 de Outubro procedeu-se à colocação do símbolo da missão na ogiva que albergava o INTEGRAL. A 
sua colocação gerou uma discussão entre a equipa presente no edifício de integração. A ideia inicial era a de se colocar 
o símbolo na ogiva de forma a que este fosse visível durante o transporte do SHU para o edifício de integração com o 
lançador Proton-K e durante a estadia do lançador na plataforma de lançamento. Após alguma conversação entre o 
director das operações de integração da ESA e os 
responsáveis russos, chegou-se a um consenso geral. 


n 


No dia 8 de Outubro procedeu-se à colocação do 
SHU sobre um veículo de transporte que o levaria 
posteriormente para o edifício 92-1 onde se encontrava o 
lançador. 


A 10 de Outubro foi levado a cabo uma simulação 
final que cobriu as fases de lançamento e entrada em órbita 
terrestre. Os resultados mostraram que todo o pessoal 
encarregue de levar cabo as operações do INTEGRAL se 
encontrava a postos e que o sistema composto por todos os 
elementos (pessoal, maquinaria e procedimentos) se 
encontravam aptos para executar de forma fiável e 
correctamente todos as operações. Este ensaio foi levado a 
cabo no ESOC e nele testou-se o IMOC (INTEGRAL's 
Mission Operation Control) que consiste no MOC (Mission 
Operations Centre) no ESOC (com as instalações de 
controlo das operações); nas estações no solo localizadas em 
Redu, Báelgica, Goldstone (DSS16), Califórnia, Vilspa-2, 
Espanha, e Perth, Austrália; os sistemas de comunicações 
que ligam o MOC com as estações de suporte em terra e com 
o ISDC e o ISOC; as instalações de documentação 
operacional para o satélite, dinâmica de voo e instalações de 
suporte; e as bases de dados da telemetria, telecomando, 
rasteio, dinâmica de voo e instalações de solo. 





Ainda no dia 10 de Outubro procedeu-se ao 
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transporte da SHU para o edifício de integração do lançador Proton-K. O SHU foi transportado por uma locomotiva que 
abandonou o edifício de montagem às 0615SUTC. Após chegar ao edifício 92-1, o SHU foi colocado em posição e 
montado no lançador procedendo-se de seguida à verificação das ligações eléctricas e ao teste das baterias de 
fornecimento de energia do estágio superior. 


O foguetão 8K82K Proton-K DM-2 com o INTEGRAL foi transportado para a plataforma de lançamento às 
0230UTC do dia 12 de Outubro. O lançador chegou ao complexo PU-23 LC200 às 0430UTC iniciando-se de seguida a 
colocação na vertical do 
lançador, terminando às 
O700UTC. Procedeu-se ainda 
à ligação do sistema de ar 
condicionado para o interior 
da ogiva do Proton-K, a 
verificação da existência de 
fugas de  hidrazna no 
INTEGRAL e a verificação 
das tensões no dispositivo de 
ligação entre o observatório e 
o estágio Block DM-2. O 
INTEGRAL foi accionado 
remotamente a partir do 
edifício 924-50 e todos as 
estações de controlo 
iniciaram as preparações para 
um ensaio do lançamento que 
teve lugar no dia 14 de 
Outubro. 


Por fim, O 
lançamento do INTEGRAL 
acabou por ter lugar às 0441:00.000UTC do dia 177 de Outubro, com a separação do primeiro estágio do lançador a ter 
lugar às 0446:06UTC, a separação do segundo estágio a ter lugar às 0446:36UTC e a separação do terceiro estágio a ter 
lugar às 0450:39UTC. O estágio Block DM-2 com o INTEGRAL ficou colocado numa órbita inicial com um apogeu de 
656 Km de altitude, um perigeu de 198 Km de altitude e uma inclinação orbital de 51,6º em relação ao equador 
terrestre. Pouco depois o estágio Block DM-2 levoua cabo uma ignição elevando o apogeu para os 152.680 Km de 
altitude e o perigeu para os 688 Km de altitude, mantendo a inclinação orbital. O INTEGRAL separou-se do último 
estágio Block DM-2 às 0614UTC e a abertura dos seus painéis solares foi confirmada às 0635UTC. 





O INTEGRAL levou a cabo a primeira manobra para elevar o seu perigeu orbital no dia 24 de Outubro e no dia 


seguinte executou mais duas queimas, 





colocando-se numa órbita com um 
apogeu de 152.890 Km e um perigeu de 
7.231 Km. Posteriormente o perigeu foi 
elevado para os 10.000 Km de altitude. 


O INTEGRAL recebeu a 
Designação Internacional 2002-0484 e o 
número de catálogo orbital 27540. Para 
as restantes designações dos objectos 
resultantes deste lançamento ver “Outros 
Objectos Catalogados”. 


No dia 25 de Novembro o 
INTEGRAL captou o seu primeiro GRB 
(Gamma-Ray Burst) quando durante 20 
segundos o observatório foi banhado por 
uma chuva de raios gama, sendo 
capturados pelo IBIS e pelo SPI. Este 
GRB (designado GRB021125) estaria 
localizado a 5.000.000.000 de anos-luz 
da Terra. 
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27 de Outubro — CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-5) / Zi Yuan-2B 


O terceiro lançamento orbital chinês de 2002 marca também o 49º lançamento orbital do corrente ano. Lançado a partir 
do Complexo Espacial de Taiyuan, Província de Shanxi, um foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-5) colocou em 
órbita o satélite Z1 Yuan-2B de observação terrestre. Este foi o quinto lançamento do foguetão CZ-4B e teve lugar às 
0317UTC do dia 27 de Outubro, sendo o 26º lançamento consecutivo com sucesso para os foguetões Chang Zheng 
desde Outubro de 1996. 


O foguetão lançador CZ-4B Chang Zheng-4B é um veículo a três estágios que consomem combustíveis 
hipergólicos. O CZ-4B pode ser visto como uma versão melhorada do lançador CZ-4A Chang Zheng-4A, no qual o 
terceiro estágio foi melhorado, bem como a ogiva de protecção da carga a transportar. Tendo um comprimento de 45,8 
metros e um diâmetro de 3,4 metros, o CZ-4B é capaz de colocar 2.800 Kg numa órbita terrestre sincronizada com o 
Sol a 900Km de altitude. No lançamento desenvolve uma força de 302.000 Kgf e tem um peso de 249.200 Kg. Em 
português “Chang Zheng” significa Longa Marcha. 


O primeiro estágio tem um comprimento de 24,7 metros, um diâmetro de 3,4 metros e um peso bruto de 
192.700K g, pesando 9.500Kg sem combustível. Desenvolve 332.952Kgf no vácuo, tendo um les de 289s (Ies-nm de 
259s) e um Tg de 1'70s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio tem um comprimento de 10,4 metros, um diâmetro de 3,4 metros e um peso bruto de 
39.550Kg, pesando 4.000Kg sem combustível. Desenvolve 84.739Kgf no vácuo, tendo um les de 295s (Ies-nm de 260s) 
e um Tq de 135s. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


Por fim, o terceiro estágio tem um comprimento de 1,9 metros, um diâmetro de 2,9 metros e um peso bruto de 
15.150Kg, pesando 1.000Kg sem combustível. Desenvolve 10.280K gf no vácuo, tendo um les de 303s (Ies-nm de 260s) 
e um Tq de 400s. Está equipado com um motor YF-40 que consome N,0,/UDMH. 


A série de lançadores CZ-4 foi projectada após o desenvolvimento do foguetão FB-1 Feng Bau-l e utilizando 
os dois primeiros estágio do foguetão CZ-3 Chang Zheng-3. O terceiro estágio do CZ-4 foi projectado para poder 
colocar satélites em órbitas sincronizadas com o Sol ou em órbitas geostacionárias. O desenvolvimento dos CZ-4 foi 
iniciado em março de 1982 e teve como objectivo o lançamento dos satélites meteorológicos na série Feng Yun. 


O primeiro lançamento do CZ-4B teve lugar a 10 de Maio de 1999 desde o Complexo de Lançamentos LC] do 
Centro de Lançamento de Satélites de Taryuan. Neste lançamento o CZ-4B CZ4B-1 colocou em órbita os satélites Feng 
Yun-1C (25730 1999-0254) e Shi Jian-5 (25731 1999-025B). Dos cinco lançamentos realizados até à presente data 
todos foram feitos com sucesso dando uma taxa de fiabilidade de 100% ao Chang Zheng-4B. 


Lançamento Lançamento 
Shi Jian-5 (25731/1999-025B) 


1999-057 | CZ-4B / Chang Zheng 4B CZ4B-2 | 14-Out-99 | Taiyuan SLC, LCl Z1 Yuan-l| CBERS-1 
(25940/1999-057A) 


SACI-I (25941/1999-057B) 


2000-050 | CZ-4B / Chang Zheng 4B CZ4B-3 | 01-Set-00 |Taiyuan SLC, LC1I?|  Z1 Yuan-2 (00-0504/26481) 


2002-024 | CZ-4B / Chang Zheng 4B CZ4B-4 | 15-Mai-02 |Taiyuan SLC, LC1?| Feng Yun-1D (02-0244/27430); 
Hai Yang-1 (02-024B/27431) 


2002-049 | CZ-4B / Chang Zheng 4B CZ4B-5 | 27-Out-02 |Taiyuan SLC, LCI?| Zi Yuan-2B (02-0494/27550) 





As notícias iniciais relataram o Z1 Yuan-2B como um satélite destinado à observação do território chinês, bem 
como à monitorização e protecção ambiental, planeamento urbano, planeamento de colheitas, monitorização de 
catástrofes e realização de experiências científicas, prosseguindo os trabalhos iniciados pelo satélite Z1 Yuan-2A 
(26481 2000-0504) que ainda se encontra em funcionamento. Os Z1 Yuan-2 são desenvolvidos pelo Instituto de 
Tecnologia Espacial da China e são muito semelhantes ao Zi Yuan-l1 (CBERS-1 que resultou da cooperação entre a 


China e o Brasil. De recordar que o segundo CBRES está prevista para ser colocado em órbita em 2003. 


* O satélite Zi Yuan-2A foi colocado em órbita a 1 de Setembro de 2000 (0325UTC) por um foguetão CZ-4B Chang 
Zheng-4B (CZ4B-3), desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. 

2 O satélite Zi Yuan-| CBERS-1 (25940 1999-0574) foi colocado em órbita a 14 de Outubro de 1999 (0315UTC) por 
um foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2), desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taryuan. Neste 
lançamento também foi colocado em órbita o satélite SACI-1 (25941 1999-057B). 
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A separação entre o Z1 Yuan-2B e o último estágio do seu foguetão lançador deu-se às 0327UTC e logo a 
seguir o Centro De Monitorização de Satélites localizado em X1'na, província de Shaanxi, anunciou que o satélite se 
encontrava a operar normalmente, tendo entrado numa órbita sincronizada com o Sol com um apogeu de 483 Km de 
altitude, um perigeu de 471 Km de altitude e uma inclinação orbital de 97,4º em relação ao equador terrestre, sendo co- 
planar com o Z1 Yuan-2A. 


O Zi Yuan-2B foi anunciado como uma generosa oferta para a abertura oficial 
do 16º Congresso do Partido Comunista Chinês. 


Após o lançamento do Z1 Yuan-2B surgiram rumores de que poderíamos estar 
na presença de um satélite militar. O USSPACECOM atribuiu a designação Jian Bing 
aos satélites da série FSW que tinham uma natureza militar, sendo satélites de 
reconhecimento fotográfico. Erradamente, o USSPACECOM atribuiu a designação Jian 
Bing ao primeiro satélite Z1 Yuan-2, designando-o FSW-3 (1) pensando que esta série 
teria uma natureza militar, podendo também ser um veículo de reconhecimento 
fotográfico. No entanto tal não se verifica. A designação FSW implica um veículo 
recuperável, isto é com uma capsula na qual estaria o filme contendo observações 
militares e que seria recuperada no final da vida útil do satélite. 


Verificou-se que a órbita inicial do Zi Yuan-2B foi inicialmente mais baixa do 
que a órbita do Zi Yuan-2A. Isto pode-se ter devido ao facto de o Z1 Yuan-2B ser um 
veículo mais pesado do que o veículo original ou então existir alguma razão operacional 
para o facto de a órbita ser mais baixa. Da mesma forma verificou-se que a órbita do 
terceiro estágio do lançador CZ-4B ser mais excêntrica do que a que foi observada para o 
último estágio do lançador do satélite Z1 Yuan-2A. Como os últimos estágios dos 
lançadores CZ-4A Chang Zheng-4A e C7Z-4B Chang Zheng-4B têm a tendência a explodir devido ao excesso de 
pressão do combustível residual, pode-se concluir que o último estágio do lançador do Z1 Yuan-2B executou uma 
manobra de queima de combustível residual após a separação do satélite, resultando assim numa órbita mais excêntrica. 





O Zi Yuan-2B executou uma série de manobras para alterar a sua órbita. As 0525UTC do dia 8 de Novembro 
alterou a órbita para um apogeu de 504 Km de altitude (o apogeu anterior era já de 486 Km) e um perigeu de 475 m de 
altitude (o perigeu anterior era já de 472 Km). Com esta nova órbita o Zi Yuan-2A e o Z1 Yuan-2B cobrem a mesma 
área da superfície terrestre em cada dois dias. 


O Z1 Yuan-2B recebeu a Designação Internacional 2002-049A e o número de catálogo orbital 27550. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


Quadro de Lançamentos Recentes 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local 

21 Ago. 2205 0384 27499 Hot Bird-6 Átlas.5/401 (AV-001) C.C.A.F.S., SLC-41 

22 Ago. 0515 0394 27501 Echostar- 8K82K Proton-K DM3 GIK-5 Baikonur, LC81-23 

28 Ago. 2245:17 0404 27508 Atlantic Bird-1 Ariane-5G (V155) CSG Kourou, ELA-3 
040B 27509 MSG-1 

06 Set 0644  O41A 27513 Intelsat-906 Ariane-44L (V154) CSG Kourou, ELA-2 

10 Set 0820 0424 27515 USERS H-24/2024 (3F) Tanegashima, Yoshinubo 
042B 27516 DRTS Kodama 

12 Set 1024 0434 27525 MetSat-l PSLV-C4 Sriharikota Isl. 

15 Set 1030  FOl1 - Tsimghua-2 (7) Kaituozhe-l (KT-1) Taiyuan SLC 

I8 Set 2204 0444 27258 Hispasat-ID Átlas-2AS (AC-159) C.C.A.F.S., SLC-36A 

25 Set 1658:24045A 27531 Progress M1I-9 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 

26 Set 1527 0464 27534 Nadezhda-M (7) 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk, LC132-1 

07 Out 1945:51047A 27537 STS-112 ISS-9A OV-104 Atlantis KSC, LC-39B 

15 Out 1820  F02 - Foton-M n.º 1 11A511U Soyuz-U GIK-1 Plesetsk, LC43/3 

17 Out 0541:00 0484 27540 INTEGRAL 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

27 Out 0317 0494 27550 7 Yuan-2B CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-5)Taiyuan SLC 

30 Out 0311:11 0504 27552 Soyuz TMA-1 | 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
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Outros Objectos Catalogados 


Data  Des.Int. NORAD Nome Lançador Local 
01-049MU 27512 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 

09 Set. 02-041B27514 H-10-3 Ariane-44L (V154) CSG Kourou, ELA-2 

10 Set. 02-042C27514 H2A2 H-24/2024 (3F) Tanegashima, Yoshinubo 

10 Set. 02-042D 27515 (Destroço) H-24/2024 (3F) Tanegashima, Yoshinubo 

10 Set. 02-042E27516 (Destroço) H-24/2024 (3F) Tanegashima, Yoshinubo 
98-067U 27521 Desperdício ISS 
98-067V 27522 Desperdício ISS 
98-067W 27523 Desperdício ISS 
98-067X 27524 Desperdício ISS 

10 Set. 02-042D 27518 H-2A-2 H-24/2024 (3F) Tanegashima, Yoshinubo 

12 Set. 02-043B27526 PSLV-4 PSLV-C4 Sriharikota Isl. 

10 Set. 02-0426G 27527 (Destroço) H-2A/2024 (3F) Tanegashima, Yoshinubo 

19 Set. 02-044B27529 Centaur AC-159 Atlas-2AS (AC-159) C.C.A.F.S., SLC-36A 
01-049MV 27530 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 

25 Set. 02-045B27532 Soyuz-ST 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
99-057MP27536 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B Taiyuan SLC, LCl 
01-049MW 27537 (Destroço) PSLV-C3 Sriharikota Isl. 
98-067U 27521 Desperdício ISS 

17 Out. 02-048B27541 8K82K K-3 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

17 Out. 02-048C27542 118861 Block DM-2 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

17 Out. 02-048D 27543 (Destroço) 8SK82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

17 Out. 02-048E 27544 (Destroço) 8SK82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 
65-027BH 27545 Desconhecido SLV-3 Agena-D (7401) Vandenberg AFB, PALC-4 
02-036E27546 Desconhecido 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

17 Out. 02-048F 27547 (Destroço) 8SK82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

17 Out. 02-048G 27548 (Destroço) 8SK82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

17 Out. 02-048H 27549 (Destroço) 8SK82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, PU-23 

27 Out. 02-049B27551 Último estágio CZ-4B | CZ-4B Chang Zheng-4B (CZA4B-5)Taiyuan SLC 

30 Set. 02-050B27553 Soyuz-ST 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 

Quadro dos lançamentos previstos para Janeiro 

Data Lançador Carga Local 


05 de Janeiro 
12 de Janeiro 


16 de Janeiro 


Titan-23G (G-4) 
Delta-2 7320 DPAF 


OV-102 Columbia 


Coriolis (98-2) 
ICESat (EOS-LAM) 
CHIPSat (UNEX-1) 
STS-107 Freestar 


Vandenberg AFB, SLC-4W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 


KSC, LC-39A 


17 de Janeiro Ariane-5G+ (V 159) Rosetta CSG Kourou, ELA-3 
Roland 

21 de Janeiro Titan-4B Centaur (B-35) Milstar-2 F4 C.C.A.F.S., SLC-40 

25 de Janeiro  L-1011 Stargazer Pegasus-XL SORCE C.CAF.S. 

29 de Janeiro Delta-2 7925-9.5 Navstar (GPS 2R-8) C.C.A.F.S., SLC-17B 
XSS-10 

22 de Janeiro 15A35 Strela Poa GIK-5 Baikonur 

22 de Janeiro 15A35 Strela Rig GIK-2 Svobodniy 

2? de Janeiro 11K69 Tsyklon-2 US-PM GIK-5 Baikonur 


Quadro dos Próximos Lançamentos Tripulados 


16 de Janeiro de 2003 STS-107 / Freestar RM O0V-102 Columbia (28) KSC, LC-39A 
Husband (2): McColl (1); Anderson (2); Chawla (2); Brown (7); Clark (1); Ramon (1) 
1 de Março de 2003 STS-114/ISS-ULF-1 OV-104 Atlantis (27) KSC, LC-39 


Collins (4); Kelly (1); Noguchi (1); Robinson (3): Malenchenko (3): Lu (3); Moshchenko (1) 


28 de Abril de 2003 Soyuz TMA-2/ISS-6S 11A511U Soyuz-FG (22) GIK-5 Baikonur, LC1-5 
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23 de Maio de 2003 STS-115/ISS-12A P3/P4 OV-105 Endeavour 20) KSC, LC-39 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2); MacLean (2): Stefanyshyn-Piper (1) 


24 de Julho de 2003 STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39 
Wilcutt (5); Oefelein (1); Curbeam (3); Fuglesang (1); Foale (6); McArthur (4); Tokarev (2) 


5 de Setembro de 2003  STS-117/ISS-13A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39 
Sturckow (3); Polansky (2); Reilley (3); Mastracchio (2); Higgimbotham (1); Forrester (1) 


2 de Novembro de 2003 Soyuz TMA-3/ISS-7S 11A511U Soyuz-FG (2?) GIK-5 Baikonur, LC1-5 
Pipe DO De Kuipers 


..... 7 0 0 0 0 09 


Quadro de Lançamentos Sub-orbitais 


A seguinte tabela não pretende ser uma listagem de todos os lançamentos sub-orbitais realizados. Entre os lançamentos 
que se pretende listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com 
capacidade de atingir a órbita terrestre mas que são utilizados em lançamentos sub-orbitais. A listagem é baseada em 
informação recolhida na rede informática mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla 
informação recebida de várias fontes entre as quais se encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos 
sub-orbitais realizados (por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida 
poderá, quase de certeza, ser muito escassa). A numeração da Designação Internacional para os lançamentos sub- 
orbitais, é uma numeração pessoal baseada na observação e registo do próprio autor. 


A quase diariamente são realizados lançamentos sub-orbitairs por foguetões sonda que atingem altitudes 
orbitais mas que no entanto não atingem a órbita terrestre. SÓ para referir um exemplo, só no Andóya Rocket Range, 
Noruega, foram realizados no mês de Julho de 2002, 30 lançamentos sub-orbitais utilizando foguetões sonda Super 
Loki, Viper IA, Terrier-Orion e outros. Num futuro poder-se-á criar no “Em Órbita” uma secção dedicada aos 
lançamentos por foguetões sonda, porém de momento vou-me limitar a listar os lançamentos com veículos já acima 
referidos. 


Data Des.Int. Nome Lançador Local 

12 Jul. 0058:31 S016 | IRDT-3 Demonstrator-2 3M40 (R-29R RSM-50) Volna K-44 Ryazan (Mar de Barents) 
17 Jul. 0803  SOI7 | Ogiva Simulada LGM-30G Minuteman II (GT-1776M) | Vandenberg AFB, LC-9 

25 Ago(?) DF-31(2) Wuzhai 

20 Set 0236 SOIS  Ogiva Simulada LGM-30G Minuteman HI (GT-1806M)  Vandenberg AFB, LC-04 

12 Out 0912  SO20  Ogiva Simulada RSM-54 SS-N-23 Skiff Submarino (Mar de Okhotsk) 
12 Out 0955  SOI9  Ogiva Simulada RSM-54 SS-N-23 Skiff Sub. Kalmar (Mar de Barents) 
12 Out 1035  S021  Ogiva Simulada RS-12M2 Topol-M (n.º 132) GIK-1 Plesetsk 

15 Out 0200  S022 IFT-9 Minutman-2 (OSP/TLV-4) Vandenberg AFB 

15 Out 0222  S023 Protótipo EKV PLV Kwajaleim (Ilhas Marshall) 
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20 de Setembro — LGM-30 Minutman III (GT-1680GM) 


A Força Aérea dos Estados Unidos procedeu a um teste com um míssil Minutman II no dia 20 de Setembro pelas 
0231UTC, após um problema técnico não especificado ter adiado o lançamento por 90 minutos. O lançamento teve 
lugar a partir de um silo subterrâneo localizado a Norte da Base 
Aérea de Vandenberg, Califórnia. Este teste serviu para verificar a 
operacionalidade do sistema, bem como para verificar as suas 
tecnologias de orientação e reentrada na atmosfera no âmbito do 
programa FDEP (Force Evaluation Development Program). Este 
programa tem como objectivo testar a fiabilidade do sistema de 
armamento composto pelo Minutman III. 


O lançamento foi levado a cabo em conjunto por membros 
do 30º Space Wing, Base Aérea de Malmstrom — Montana, e pelo 
576º Flight Test Squadron, Base Aérea de Vandenberg. 


Neste teste o míssil enviou duas ogivas desactivadas numa 
trajectória balística de aproximadamente 6.759 Km durante um voo 
de 30 minutos, atingindo alvos pré-determinados localizados no 
K wajalein Missile Range na parte Este das Ilhas Marshall. 


O míssil LGM-306G Minutman III é uma peça fundamental 
nas forças estratégicas de dissuasão dos Estados Unidos. Na sua 
designação a letra “L” é a designação do Departamento de Defesa 
que indica que é um míssil lançado a partir de um silo subterrâneo, a 
letra “G” significa ataque ao solo e a letra “M” significa que é um 


míssil capaz de ser orientado. 


O Minutman é um sistema de armas estratégicas que utiliza 
um míssil balístico de alcance intercontinental. Os mísseis estão 
localizados em silos subterrâneos reforçados e controlados por equipas de prevenção compostas por dois elementos que 
se encontram em alerta no centro de controlo. Um variado sistema de comunicações providencia ao Presidente dos 
Estados Unidos e ao Secretário de Defesa uma ligação altamente fiável e virtualmente instantânea com cada equipa de 
lançamento. No caso de a capacidade de comando ser perdida entre o controlo de lançamento e as instalações de 
lançamento remotas, a cadeia de comando é assumida por aviões E-6B especialmente modificados para tal. 





Um programa de melhoramento do sistema foi iniciado por forma mantê-lo seguro e fiável no Século XXI. 
Este programa inclui a substituição dos sistemas de orientação dos mísseis, a manutenção dos motores de combustível 
sólido, a substituição dos sistemas de prontidão para o fornecimento de energia, a reparação das instalações de 
lançamento e a instalação de novo equipamento de comunicação, além de novas consolas de comando e controlo por 
forma a aumentar a se conseguir comunicações imediatas. 


O sistema Minutman foi concebido nos finais dos anos 50 e o Minutman I foi instalado no início dos anos 60. 
Este sistema constituiu um conceito revolucionário e um fito técnico sem precedentes. Tanto o míssil como os restantes 
componentes do sistema incorporaram avanços muito para lá dos anteriores sistemas de reacção lenta preconizados 
pelos mísseis de combustível líquido e controlados à distância que constituíam a geração anterior. 


A actual força de mísseis Minutman consiste num total de 500 Minutman III localizados na Base Aérea de F. 
E. Warren, Wyoming; Base Aérea de Malmstrom, Montana; e Base Aérea de Minot, Dakota do Norte. 


O LGM-306 Minutman II é produzido pela Boing Corporation. O Primeiro estágio é fabricado pela Thiokol, 
o segundo estágio pela Aerojet-General e o terceiro estágio pela United Technologies Chemical Systems Division. No 
total tem um comprimento de 18 metros, um diâmetro de 1,67 metros, um peso de 32.158 Kg e um alcance de mais de 
9.665 Km. Atinge uma velocidade máxima de 24.000 Km/h e uma altitude máxima de 1.120 Km. O seu primeiro 
estágio é capaz de desenvolver uma força de aproximadamente 92.000 Kgf. 


O Minutman III pode transportar as ogivas MK12 ou MKI2A produzidas pela Lockheed Martin Missiles and 
Space. O míssil utiliza um sistema de orientação por inércia desenvolvido pela Boeing North American e um sistema 
electrónico de segurança desenvolvido pela Sylvania Electronics Systems e pela Boeing Co.. Cada unidade tem um 
preço de 7 milhões de dólares. 
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12 de Outubro — RSM-54 Skiff SS-N-23 


No dia 12 de Outubro de 2002 a Rússia levou a cabo um exercício militar que envolveu o disparo de vários sistemas de 
armas balísticas intercontinentais. O exercício envolveu a utilização de dois mísseis disparados a partir de submarinos, 
um míssil lançado desde o Cosmódromo de Plesetsk e dois mísseis lançados desde dois bombardeiros estratégicos. 


O primeiro lançamento teve lugar por volta das 0912UTC a partir de um submarino não identificado localizado 
no Mar de Okhotsk. Um míssil RSM-54 Skiff percorreu uma trajectória suborbital atingindo um alvo pré-determinado 
localizado no Cabo Kanin Nos, região autónoma de Nenets. 


Este exercício também envolveu a extensa rede de estações de rasteio e toda a estrutura de aviso antecipado de 
ataque, incluindo a antiga estrutura de rasteio da União Soviética com os radares localizados na Bielorússia. Foi referido 
que as baterias anti-míssil seguiram os mísseis que se aproximavam, mas foram incapazes de os interceptar. 


As autoridades russas informaram que este exercício foi concebido como sendo um exercício para as forças 
militares, mas também um demonstração política para os países da NATO e para os seus futuros membros na maioria 
nações do leste europeu e antigas repúblicas da União Soviética. 


Também designado como R-29RM ou 3M37, o RSM-54 Skiff é construído 
pela NII Mashinostroyeniya. E um míssil a três estágios capaz de transportar até 10 
ogivas nucleares. Comparado com o míssil R-29R, o R-29RM tem um peso no 
lançamento superior (40.300 Kg), sendo capaz de transportar uma carga superior 
(2.800 Kg) e atingindo uma distância superior (8.300 Km). Da mesma forma 
também possuí um diâmetro superior (1,9 metros) permitindo assim o transporte de 
uma maior quantidade de combustível. Por forma a serem utilizados os mesmos 
tubos de lançamento nos submarinos, o comprimento do míssil aumentou 
ligeiramente para 14,8 metros. O sistema de lançamento, D-9RM, para o RSM-54 é 
baseado no sistema D-9R. 


O sistema de propulsão do primeiro estágio está equipado com quatro 
câmaras de controlo de combustão, estando os motores de todos os três estágios 
localizados no tanques de combustível. O sistema de propulsão do terceiro estágio e 
o sistema de propulsão do veículo de pós-comsbustão, utilizado após a separação do 
terceiro estágio, utilizam o mesmo tanque de combustível. As ogivas estão 
colocadas numa cavidade interna no fundo côncavo do tanque superior do segundo 
estágio, na periferia do motor de sustentação do terceiro estágio. O R-29M utiliza 
N,0, como combustível e UDMH como oxidante. 





A empresa NII Mashinostroyeniya iniciou o desenvolvimento do sistema 
D-9RM e do R-29RM em 1979, com uma série de lançamentos de teste a serem levados a cabo a partir de uma 
plataforma flutuante. Antes da entrada ao serviço do sistema em 1986, foram ainda levados a cabo 16 testes a partir de 
plataformas terrestres e de submarinos. 


No total sete submarinos da classe Delta-IV foram equipados com este sistema, transportando 16 mísseis com 
quatro ogivas cada um. Os mísseis que transportavam dez ogivas nunca foram colocados em submarinos. 


Em 1988 procedeu-se a uma modernização do sistema por forma a melhorar a sua precisão e para permitir o 
seu lançamento durante a imersão. Os mísseis foram também equipados com ogivas melhoradas. 


12 de Outubro — RSM-54 Skiff SS-N-23 


No dia 12 de Outubro de 2002 a Rússia levou a cabo um exercício militar que envolveu o disparo de vários sistemas de 
armas balísticas intercontinentais. O exercício envolveu a utilização de dois mísseis disparados a partir de submarinos, 
um míssil lançado desde o Cosmódromo de Plesetsk e dois mísseis lançados desde dois bombardeiros estratégicos. 


O segundo lançamento deste exercício teve lugar por volta das 0955SUTC a partir do submarino Kalmar 
localizado no Mar de Barents. Um míssil RSM-54 Skiff percorreu uma trajectória suborbital atingindo um alvo pré- 
determinado localizado na Península de Kamchatka. 


Este exercício também envolveu a extensa rede de estações de rasteio e toda a estrutura de aviso antecipado de 
ataque, incluindo a antiga estrutura de rasteio da União Soviética com os radares localizados na Bielorússia. 


As autoridades russas informaram que este exercício foi concebido como sendo um exercício para as forças 
militares, mas também um demonstração política para os países da NATO e para os seus futuros membros na maioria 
nações do leste europeu e antigas repúblicas da União Soviética. 
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12 de Outubro — RS-12M2 Topol-M (n.º 13) 


Incluído no teste dos sistemas de mísseis levados a cabo a 12 de Outubro, foi lançado um míssil Topol-M às 1035UTC 
a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. O lançamento foi levado a cabo pelos militares pertencentes à divisão de 
mísseis de Novosibirsk. O Topol-M, construído em 1990, atingiu o seu alvo na Península de Kamchatka. 


O RS-M2 Topol-M é o equivalente russo ao míssil balístico intercontinental LGM-30 Mimutman III dos 
Estados Unidos. O Topol-M tem um comprimento de 22,7 metros e um diâmetro de 1,95 metros, tendo um peso de 
47.200 Kg e um alcance de 
11.000 Km. E um veículos a 
três estágios que consomem 
combustível sólido e pode ser 
lançado a partir de silos 
subterrâneos ou plataformas 
móveis. O Topol-M constitui a 
base das forças nucleares 
estratégicas da Rússia para o 
Século XXI. A alta 
sobrevivência das plataformas móveis é atingida com a capacidade de executar movimentações fora das vias de 
comunicação (estradas, vias normais de movimentação) que lhe permite uma mudança continua de localização e o 
lançamento do míssil a partir de qualquer ponto. 





O Topol-M é o primeiro míssil a ser construído na Rússia sem a participação da Ucrânia ou de outras nações 
da Comunidade de Estados Independentes. O primeiro teste do Topol-M teve lugar a 20 de Dezembro de 1994, com a 
fase de testes a terminar no ano seguinte. Todos os voos de testes foram bem sucedidos, mas a produção em larga escala 
não foi iniciada devida à falta de fundos. 


O quarto voo teste do Topol-M foi concretizado a 8 de Julho de 1997 a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. 
O oitavo voo teste teve lugar a 3 de Setembro de 1999, tendo a ogiva atingido o alvo localizado na zona de Kura, na 
Península de Kamchatka. O décimo teste foi realizado a 10 de Fevereiro de 2000 e outro teste teve lugar a 27 de 
Setembro de 2000. 


Os primeiros Topol-M foram colocados em serviço a Dezembro de 1997 na Divisão de Taman, localizada em 
Tatischevo — Saratov Oblast. 


Para finalizar o teste de armamento levado a cabo a 12 de Outubro, foram lançados dois mísseis a partir de 
bombardeiros estratégicos em voo. Partindo das suas bases a 12 de Outubro e após permanecerem em voo por 12 horas, 
os dois bombardeiros, nomeadamente um Tupolev Tu-160 Blackjack e um Tupolev Tu-95-MS Bear, lançaram dois 
mísseis que atingiram os alvos localizados para lá do círculo polar e na região do Rio Volga (ambos os alvos 
localizados a mais de 4.000 Km da zona de lançamento). 


15 de Outubro — Minutman-2 (OSP/TLV-4)/IFT-9 * PLV 


Um míssil balístico intercontinental lançado desde a Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia, foi interceptado sobre o Oceano Pacífico 
durante um novo teste do sistema de defesa anti-míssil (IFT-9) dos 
Estados Unidos levado a cabo pelo Departamento de Defesa no dia 15 de 
Outubro. 


O teste envolveu a utilização de um míssil Minutman-2 
modificado lançado às 0201UTC e um míssil interceptor lançado às 
0222UTC a partir do Ronald Reagan Missile Test Facility, no Atol de 
Kwajalem - Ilhas Marshall, a 7.775 Km de distância. A ogiva foi 
atingida e destruída às 0228UTC a uma altitude de 227 Km. 


Este teste foi o quinto teste com sucesso e o quatro consecutivo 
numa série de sete testes levados a cabo desde Outubro de 1999, como 
parte de um esforço para desenvolver um sistema de defesa anti-míssil 
nacional. O Presidente dos Estados Unidos, George W. Bush, é um feroz 
adepto deste sistema que o vê como uma pedra fundamental na sua 
política de defesa nacional, apesar das críticas que tem recebido. Os 
apoiantes deste sistema referem que no futuro poderá proteger os Estados 
Unidos de um ataque vindo do Irão, Iraque ou Coreia do Norte ... 
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De referir que os Estados Unidos abandonaram o tratado ABM de 1972 no mês de Junho de 2002, por forma a 





poderem acelerar os testes deste sistema. Pela primeira vez, e em 
consequência da saída do ABM, deu-se a participação do «destroyer»> 
USS John Paul Jones neste tipo de testes. Localizado entre o Havaí e a 
Califórnia, o USS John Paul Jones utilizou um sistema de radar SPY-1 
para seguir a trajectória da ogiva. 


Por forma a destruírem a ogiva do Minutman-2 os militares 
americanos utilizaram um denominado veículo exoatmosférico EKV 
(Exoatmospheric Killer Vehicle) que se separou do lançador PLV a mais 
de 2.268 Km do alvo. Utilizando sensores infravermelhos e visuais, bem 
como sinais enviados a partir de um radar de raios-X instalado no Atol 
de Kwajaleimm, o veículo exoatmosférico detectou e destruiu a ogiva. Os 
sensores a bordo do veículo são capazes de seleccionar a ogiva a partir 
de um conjunto de cinco objectos localizados na mesma área da ogiva, 
dos quais três eram falsos alvos. 


Neste teste participaram também as forças do sistema GMD 
(controlo, comando e comunicações) localizadas no Atol de Kwajalein e 
no Joint National Integration Facility, Colorado Springs — Colorado. 


Este teste estava originalmente previsto para ter lugar a 24 de 


Agosto, sendo adiado devido a problemas técnicos com o veículo lançador do sistema de intercepção. O míssil 
encontrava-se já no seu silo de lançamento, tendo de ser removido para reparações. 


Data 


Nov. 10% 
Nov. 11% 
Nov. 11* 


Mar. 03 
Jun. 03 
Ago. 03 
Set. 03 


Quadro dos próximos Lançamentos Sub-orbitais 


Lançador 


15435 R$S-18 UR-100N SS-19 Stilleto 


Minuteman 2 (OSP/TLV-5) 
PLV 


LG-118A MX Peacekeeper (GT-32PA) 
LGM-306G Minuteman HI (GT-1826M) 
LGM-306 Minuteman HI (GT-1816M) 
LGM-306G Minuteman HI (GT-1836M) 


(*) Lançamentos já realizados. 


Data 


03 Jun. 


02 Set. 
03 Set. 
03 Set. 
04 Set. 
04 Set. 
04 Set. 
05 Set. 
05 Set. 
07 Set. 
11 Set. 
11 Set. 
11 Set. 
11 Set. 
12 Set. 
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Status 
Ree. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Local 


GIK-5 Baikonur 
Vandenberg, AFB 
Kwajaleim (Ilhas Marshall) 
Vandenberg AFB, LF-05 
Vandenberg AFB, LC-04 
Vandenberg AFB, LC-10 
Vandenberg AFB, LC-26 


Carga 


Ogiva Simulada 
IFT-10 
Protótipo EKV 


Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda 
tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Ree: 
reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. Estas informações 
são gentilmente cedidas por Alan Pickup e Harro Zimmer. 


Des. Int. NORAD Nome Lançador Data Lançamento 
90-031J 24636 (Destroço) USA 56-58  Atlas-E Altair (28E) 11/ Abr. /90 
01-049BA 27106(Destroço) PSLV-C3 22! Out. /0] 
70-091B04622 (Destroço) Cosmos 375 11K69 Tsyklon-2 30 / Out. /70 
98-0678 27506 Desperdício ISS 

98-067R27505 Desperdício ISS 

98-067T27507 Desperdício ISS 

94-029UA 24477(Destroço) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 / Mai. / 94 
01-049Z 27081 (Destroço) PSLV-C3 22 / Out. /01 
01-049ES 27198 (Destroço) PSLV-C3 22 / Out. /0] 
88-109N 26811 (Destroço) Ariane-44LP (V27) 11/Dez./ 88 
93-007C22448 PAM-D (D218) Delta-2 7925 (D218) 03 / Fev. /93 (a) 
01-049GM 27241 (Destroço) PSLV-C3 22! Out. /0] 


98-067U 27521 Desperdício ISS 
98-067V 27522 Desperdício ISS 
98-067W 27523 Desperdício ISS 
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12 Set. Ree. 98-067X 27524 Desperdício ISS 

15 Set. Ree. 70-025PD 17715 (Destroço) SLV-2G Agena-D (553 TAI3) 08 / Abr. /70 
15 Set. Ree. 99-057DF 26217 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B 14 / Out. /99 
16 Set. Ree. 02-005F 27377 Último estágio Delta-2 7920-10C (D290) 11/Fev./02(b) 
17 Set. Ree. 68-066G 03391 (Destroço) Scout-B (S165€) 08 / Ago. / 68 
18 Set. Ree. 01-049DJ 27162 (Destroço) PSLV-C3 22 1 Out. /01 

18 Set. Ree. 01-04966G 27236(Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

19 Set. Ree. 87-048D 18086 Block-2BL 8K78M Molniya-2BL 04 /Jun./87(c) 
20 Set. Ree. 99-057FF 26269 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B 14 / Out. /99 
21 Set. Ree. 99-043E25887  Delta-K D274 Delta-2 7920-10C (D274) 17 / Ago. / 99 (d) 
21 Set. Ree. 68-091V 03587 (Destroço) Cosmos 249 11K69 Tsyklon-2A 20 / Out. / 68 
21 Set. Ree. 85-061A 15909 Molniya-3 (25) 8K78M Molniya-ML 17 /Jul./85 (e) 
21 Set. Ree. 01-049GJ 27238 (Destroço) PSLV-C3 22! Out. /01 
22 Set. Ree. 01-049GU 27248(Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 
23 Set. Ree. 65-098D 01808 (Destroço) SLV-2A Agena-B (453 TAS) 29 / Nov. / 65 
23 Set. Ree. 7179-0204 11285 Intercosmos-19 11K65M Kosmos-3M (47155-107)27 / Fev. /79 
23 Set. Ree. 94-029ABK 24760 (Destroço) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 / Mai. / 94 
24 Set. Ree. 94-029FA 24103 (Destroço) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 / Mai. /94 
24 Set. Ree. 02-006B27379  Centaur AC-204 Atlas-3B (AC-204) 21 / Fev./02 
24 Set. Ree. 96-049G 24646 (Destroço) Pegasus-XL (F13) 21 / Ago. /96 
21 Set. Ree. 02-045B27532 Soyuz-ST 11A511U-FG Soyuz-FG 25 /! Set. / 02 

217 Set. Ree. 01-049EZ 27205 (Destroço) PSLV-C3 22 ! Out. /01 
29 Set. Ree. 01-049FF 27211 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 
30 Set. Ree. 01-049CP 27143 (Destroço) PSLV-C3 22! Out. /01 

01 Out. Ree. 01-049LJ 27337 (Destroço) PSLV-C3 22 1 Out. /01 
02 Out. Ree. 01-049HR 27269 (Destroço) PSLV-C3 22! Out. /01 
02 Out. Ree. 01-049LA 27329 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 
02 Out. Ree. 02-042G 275217 (Destroço) H-24/2024 (3F) 10 / Set. /02 

05 Out. Ree. 68-097DD 05810(Destroço) Cosmos 252 11K69 Tsyklon-2A 01/Nov./ 68 
06 Out. Ree. 92-093BT 22378 (Destroço) 11K77 Zemt-2 25 / Dez. /92 
07 Out. Ree. 01-049AN 27094(Destroço) PSLV-C3 221 Out. / 01 
09 Out. Ree. 70-089F 04619 (Destroço) Cosmos 374 11K69 Tsyklon-2 23 / Out. /70 
10 Out. Ree. 71-121BX 20200 (Destroço) Cosmos 970 11K69 Tsyklon-2 ZA Dez 
11 Out. Ree. 94-029ACK24977 (Destroço) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 / Mai. /94 
14 Out Ree. 02-033A 27454 Progress M-46 11A511U Soyuz-U 26 / Jun. / 02 (1) 
16 Out. Ree. 01-049AP 27095 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 

17 Out. Ree. 61-015BF 00211 (Destroço) Thor Ablestar (315 ABO08) 29 / Jun. /61 

I8 Out. Reg. 02-047A 27537 STS-112 OV-104 Atlantis 07 / Out. /02 
18 Out. Ree. 71-003B04850 8A92M-2 8A92M Vostok 20 /Jan./71 (g) 
19 Out. Ree. 717-065CW 10269(Destroço) Delta 2914 (618/D132) 14 /Jul./77 

19 Out. Ree. 15-052CW 21376(Destroço) Delta 2910 (595/D111) 12 /Jun./775 

21 Out. Ree. 72-058HT 09727 (Destroço) Delta 0900 (57/4/D089) 23 / Jul. /72 

22 Out. Ree. 01-049HX 27275(Destroço) PSLV-C3 22! Out. /01 

23 Out. Ree. 75-004GV 0971 1 (Destroço) Delta 2910 (598/D107) 22! Jan. /775 

23 Out. Ree. 90-006C20446  Block-ML 8K78M Molniya-ML 23 / Jan. /90 (h) 
25 Out. Ree. 94-029QC 24375 (Destroço) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 / Mai. /94 
25 Out. Ree. 01-049S 27074 (Destroço) PSLV-C3 221 Out. /01 
25 Out. Ree. 98-067Y 27539 Desperdício ISS 

25 Out. Ree. 99-057GD 26291 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B 14 / Out. /99 
28 Out. Ree. 97-035D 27490 (Destroço) PAM-D Delta-2 7925 (D245) 23 / Jul. /97 

29 Out. Ree. 63-014EN 19814 Westford Needles Atlas Agena-B (119D) 09 / Mai. / 63 
29 Out. Ree. 02-048F 27547 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 17 / Out. /02 
29 Out. Ree. 02-048G 27548 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 17 / Out. /02 
29 Out. Ree. 02-048H 27549 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 17 / Out. /02 
29 Out. Ree. 99-057DN 26224(Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B 14 / Out. /99 
29 Out. Ree. 02-048D 27543 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 17 / Out. /02 (1) 
29 Out. Ree. 01-049L7Z, 27352 (Destroço) PSLV-C3 22! Out. /01 
30 Out. Ree. 88-063H 25574 (Destroço) Ariane-3 (V24) 21 /Jul./88 

31 Out. Ree. 02-048F 27547 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 17 / Out. / 02 
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(a) O estágio PAM-D (22448 1993-007C) do foguetão lançador Delta-2 7925 (D218) que colocou em órbita o satélite 
Navstar GPS-22 (22446 1993-007A) a partir da Plataforma A do Complexo LC17 do Cabo Canaveral, reentrou na 
atmosfera terrestre às 0150UTC sobre o Oceano Índico (34,16ºS — 90,41ºE). O erro associado à hora da reentrada é 
de +/- 7 minutos (Harro Zimmer). 


(b) O último estágio do foguetão lançador Delta-2 7920-10C (D290) que colocou em órbita cinco satélites Iririum a 
partir do SLC-2W da Vandenberg AFB, reentrou na atmosfera terrestre às 0029UTC sobre o Oceano Atlântico 
(36,00ºN — 334,00ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 7 minutos (SPACECOM). 


(c) O estágio Block-2BL do foguetão lançador 8K78M Molniya-2BL que colocou em órbita o satélite Cosmos 1849 
(18083 1987-0484) a partir do Complexo LC16/2 do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk, reentrou na atmosfera 
terrestre às 1610UTC sobre o Oceano Índico (14,61ºS — 51,83ºE), junto à costa NE de Madagáscar. O erro 
associado à hora da reentrada é de +/- 22 minutos (Harro Zimmer). 


(d) O estágio Delta-K D274 (25887 1999-043E) do foguetão lançador Delta-2 7420-10C (D274) que colocou em órbita 
quatro satélites da série Globalstar a partir da Plataforma B do Complexo LC1'77 do Cabo Canaveral, reentrou na 
atmosfera terrestre às 2059UTC sobre o Oceano Pacífico (34,14ºS — 273,28ºE). O erro associado à hora da 
reentrada é de +/- 7 minutos (Harro Zimmer). 


(e) O satélite de comunicações Molniya-3 (25) colocado em órbita por um foguetão 8K78M Molniya-ML a partir do 
Complexo LC43/4 do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk, reentrou na atmosfera terrestre às 1042UTC sobre o Oceano 
Pacífico (58.07ºS — 240,99ºE). O erro associado à hora de reentrada é de +/- 11 minutos (Harro Zimmer). 


(1) Ver artigo relativo ao lançamento do cargueiro Progress M1-9 no dia 25 de Setembro de 2002. 


(g) O último estágio do foguetão lançador 8A92M Vostok que colocou em órbita o satélite Meteor-1 (17) (04849 1971- 
0034) a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk, reentrou na atmosfera terrestre às 1043UTC sobre o Oceano 
Pacífico (32,47ºN — 232,27ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 7 minutos (Harro Zimmer). 


(h) O estágio Block-ML do foguetão lançador 8K78M Molniya-ML que colocou em órbita o satélite Molniya-3 (37) 
(20444 1990-0064) a partir do Complexo LC43/4 do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk, reentrou na atmosfera 
terrestre às 0006UTC sobre o Oceano Atlântico Sul (56,09ºS — 303,85ºE). O erro associado à hora da reentrada é de 
+/- 22 minutos (Harro Zimmer). 


(1) O objecto associado com o lançamento 2002-048 (denominado Destroço 27543 2002-048D) reentrou na atmosfera 
terrestre às 0623UTC, sobre o Oceano Pacífico (38,99ºS — 231,09ºE). O erro associado à hora da reentrada é de +/- 
33 minutos (Harro Zimmer). 


Data Des. Int. NORAD Nome Lançador Data Lançamento 
Jan. 80-008A 11682 Cosmos 1154 8A92M Vostok 30 / Jan. / 80 
Jan. 00-042A 26414 Mightysat 2.1 Minotaur (SLV-2) 19 / Jul. /00 
Mai. 01-043A 26929 Starshine-3 Athena-l (LM-001) 30 / Set. /01 


Cronologia Astronáutica (Il) 
por Manuel Montes 


-1044: Surge o livro chinês "Wu Ching Tsung Yao" (Colecção das mais Importantes Técnicas Militares), por 
ordem imperial. O seu autor, Tseng Kung-Liang, menciona nele repetidamente a palavra "huo-pao", sendo o termo 
usado para descrever a pólvora explosiva como arma. Tambiém usa "huo-yao” para mencionar a pólvora propriamente 
dita. Na grande listagem de armas chinas, há uma delas, pelo menos, que se pode denominar como "foguete", o "huo- 
yao chien", ou "flecha de fogo rápida". Enquanto que umas fontes crêem que usava pólvora explosiva, outras opinam 
que empregava pólvora incendiaria. Para lançar a "flecha", colocavam-se e acendiam-se uns 142 gramas deste produto 
na parte traseira, mas não está claro se era para efeitos de propulsão ou para acender um fogo duradouro. 


-1232: Esta á a primeira data documentalmente confirmada que permite afirmar que os chineses já haviam 
começado a usar "flechas de fogo” como foguetes. Durante o ataque (Batalha de Khaifeng-fu) dos mongóis mandados 
pelo terceiro filho de Genghis Khan (Ogotai) á capital da província tártara de Hunan, os habitantes da cidade sitiada 
lançaram flechas de fogo impregnadas com material incendiário que voavam em linha recta e finalmente caiam sobre o 
inimigo, queimando-o. A arma despertou um grande terror entre os mongóis, assim como originou certas explosões 
produzidas seguramente pelo uso de pólvora. A ausência de arcos para o seu lançamento implica que se tratava de 
foguetes em forma de flecha propulsionados pela combustão química. 


-1238: O rei Jaime I de Aragão assedia Valência na sua luta contra os mouros. Algumas fontes referiram a 
utilização de foguetes contra as muralhas da cidade, mas parece mais provável que apesar do cronista mencionar a 
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palavra "foguete" se referia na realidade ou famoso "fogo grego". Este tipo de armas incendiarias eram lançadas 
mediante maquinaria militar (catapultas, etc.), de tal maneira que não propulsionavam de forma autónoma. Em todo 
caso, parece que a pólvora foi introduzida em Espanha pelos Arabes. 


-1240: Um árabe, Abu Mohammad Abdallah Been Ahma Almaliqui (Ibn Albaithar), escreve um livro no qual 
descreve a salitre, mencionando que os egípcios a conheciam como um produto de origem chinesa. 


-1241: É muito mais provável que os foguetes chineses 
começaram a ser utilizados na Europa devido às incursões tártaras. Assim 
deverá ter ocorrido na batalha de Legnica (Dolny Slask, Silésia), entre o 
príncipe Henryk Pobozny e os invasores. O conflito for descrito num 
tratado de história escrito no século XV por um polaco chamado Jan 
Dlugosz. Cabeças de dragões decoradas colocadas no extremo de paus 
compridos expeliam gases venenosos. Utilizar-se-1a pólvora para propulsar 
a arma até ao inimigo. 


-1242: Roger Bacon, um monge franciscano, consegue determinar 
a fórmula da pólvora negra, desenhando um anagrama explicativo em 
latim. Desenvolve a salitre destilada (nitrato de potássio), o que permite 
uma combustão mais rápida e eficaz. Segundo o estudioso, misturando 7 
partes de salitre, 5 de carvão de madeira de avellano e 5 de azufre, é 
possível conseguir explosões e relâmpagos de luz. 


-1249: Um sinal de que os árabes assimilaram o uso da pólvora e 
dos foguetes chineses, provavelmente melhorando-os, surge durante o 
assalto a Damietta. 


1 -1258: Os mongóis atacam nesta a cidade de Bagdade. É possível 
[ade que os árabes aprenderam a utilizar os foguetes nesta altura, se não o 
| ETTA afhad 7] teriam feito já. Geralmente, aceita-se que as conquistas e as invasões dos 

| E mongóis permitiram a difusão do invento. Assim ocorreu com o Japão, 
Coreia, Índia, Médio Oriente, etc. Por exemplo, Kublar Khan utilizou 





foguetes contra o império japonês em 1275. 


-1280: Marcus Graecus descreve no seu "Liber Ignium de Comburendos Hostes" dois métodos para construir 
foguetes que sejam capazes de voar pelo ar mediante cargas de pólvora. A data de publicação do libro não é certa, 
apesar de que a sua redacção possa ter ocorrido entre 1225 e 1250. 


-1285: Um historiador militar sírio chamado Al-Hassan al-Rammah escreve um livro "Kitab al-Furusiya wal 
munasab al-harbiya" (“Tratado da Arte de Combater a Cavalo e das Máquinas de Guerra”). Nesse livro, Al-Hassan 
descreve em detalhe como obter pólvora negra e a sua aplicação no que ele "flechas chinesas”. 


-1324: Em Espanha, os árabes usam a pólvora durante o ataque á cidade cristã de Huéscar, perto de Granada. 
Os investigadores não estão de acordo sobre se eles utilizarão um canhão ou engenhos com forma de foguetes, sendo a 
primeira hipótese a mais provável. 


-1377: El exército coreano dispara o seu primeiro foguete entre esta data e 1389, no final da dinastia Koryo, 
para prosseguir depois com o seu desenvolvimento como arma táctica. O engenho denomina-se “ju-wha” (literalmente, 
"fogo que corre”) e foi desenhado por Choi Mu-Son. Aparentemente era uma flecha melhorada com propulsão a 
foguete, lançada desde um arco. 


-1379: Em Itália, a cidade de Chioggia, situada perto de Veneza, sofre um ataque no qual foram utilizados 
foguetes de pólvora. O conflito enfrentava Génova contra as tropas da Sereníssima República. O mundo ocidental 
começa pois a usar este tipo de armas. 


-1383: Morre o monge espanhol Ferrarius, o qual na sua correspondência com um tal Anselmo menciona a 
existência da "pólvora voadora” e refere a sua fórmula, seguramente retirada do livro "Liber Ignium”. 


-1395: É publicado o manuscrito "Bellifortis", de Konrad Keyser von Eichstãdt. O seu interesse reside na suas 
ilustrações, que parecem representar foguetes. 


-1405: Seguindo os ensinamentos de Konrad Keyser von EFichstãdt, é utilizado um foguete para elevar no ar a 
forma de um gavião, em Frankfurt-am-Main. 


-1420: Giovanni de Fontana, um veneziano perito em engenharia militar, prepara um livro chamado 
"Bellicorum Instrumentorum Liber" (“Livro das Máquinas de Guerra”). Neste livro representa numerosos modelos de 
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foguetes que se podiam utilizar-se a nível militar, como por exemplo uma espécie de torpedo e um carro propulsionado 
por foguetes para facilitar a sua rápida passagem entre o inimigo. Nenhum dos seus desenhos chegou a concretizar-se. 


-1428: As tropas de Joana d' Arc utilizam foguetes na Batalha de Orleães. 


-1450: Durante a libertação da Normandia, Dunois usa foguetes nas batalhas de Formigny e de Pont-Audemer. 
Porém, este tipo de armas depressa cairá em desuso: a artilharia irá provar ser muito mais eficaz e destrutiva e 
consequentemente tomará conta dos campos de batalha da Europa.. 


-1474: O livro mais antigo que se conhece sobre armas de fogo na Coreia é o chamado "Kuk Cho Ore Sorye”, 
publicado nesta data. Num dos seus capítulos são visíveis ilustrações das armas construídas entre 1448 e 1452, 
incluindo a descrição do processo de obtenção da pólvora negra. 


-1495: Leonardo Da Vinci propõe no chamado "Codex Madrid 
r, recentemente descoberto, o lançamento de foguetes utilizando 
canhões. É a primeira vez que se menciona a união entre um canhão e 
um foguete para obter maiores altitudes. O genial inventor propõe 
colocar um canhão apontado para o céu e depois introduzir-se uma bola 
metálica no seu interior, mas unida por um cadeado a um foguete, 
situado fora do lançador. Ao se acender este último, o fogo accionará 
também o canhão, que o enviará a uns 5 km de altitude. 


-Por volta de 1500: Um oficial chinês chamado Wan-Hoo (ou 
Wan-Hu), tenta realizar o primeiro voo tripulado de um foguete. O 
infortunado preparou uma cadeira rodeada por uma estrutura de suporte 
em bambu. Na base, colocou dois grandes paus aos que uniu 47 
foguetes de pólvora. Um dispositivo especial | acenderia 
simultaneamente todos os foguetes. Porém, chegado o momento, Wan- 
Hoo vaporizou-se junto com o resto da sua "nave espacial", no meio de 
uma grande explosão. A história, apesar do seu interesse, é duvidosa e 
poderia pertencer ao grupo de lendas criadas durante os séc. XVII, 
XVIII e XIV, nos quais na Europa se venerava o exotismo oriental e em particular os avanços chineses. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) —- Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa- 
se em segundos e equivale ao tempo durante o qual 1Kg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N 
(Newtons). É medido dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando 
maior é o impulso específico maior será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso 
específico (em vácuo) define a força em Kgf gerada pelo motor por Kg de combustível consumido por tempo (em 


segundos) de funcionamento: 


Kgf 
CClagi)=s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido 
representa o valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os 
propulsores a combustível sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a 
combustível líquido é o tempo médio de operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo 
de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de quiema de 
um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,0, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, 
consiste no tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N504 
contém menos de 0,1% de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como 
gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. 
Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque 
mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N5O, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o 
vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e 
os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogénio. A água restante é removida 
em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 
g/c”, sendo o seu ponto de congelação a —11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;),NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um 
líquido altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É 
completamente miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente 
sensível ao choques e os seus vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 


95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a —57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 
63,0ºC. 


LOX - Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é 
transparente e não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser 
estável, isto é resistente ao choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis 
ao choques. O oxigénio gasoso pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que 
podem explodir em contacto com a electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O 
LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de 
congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH; é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 
orto-hidrogénio. O LH; é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um 
líquido altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuel-óleo daí 
resultante. O hidrogénio gasoso é purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos 
metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém 
catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). 
Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 
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